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第１章 
緒論 
 
1.1 緒言 
 
 GPS（Global Positioning System：全世界的測位システム）は人工衛星に
よる位置測定システムである。1970 年代の初頭に米国国防総省DOD
（Department of Defense）により地球上でいつでもどこでも実時間の連続測
位が可能なシステムを目指し開発が開始された。1974年7月に最初の
NAVSTAR（Navigation System with Time and Ranging）衛星が打ち上げら
れ、1993年12 月には初期運用状態になった。この時点では試験段階のブロッ
クⅠと呼ばれる実験機を含めて24 衛星以上で配置されていた。その後、ブロ
ックⅡと呼ばれる実用機に全衛星が代わり、本格的な完成運用が達成されたの
は1995 年である。 
 2000年5月2日13時（JST）までSA(Selective Availability)と呼ばれる測位
精度を劣化させる操作がされていた。その精度は単独測位では水平方向で約
100mであった。測位精度を上げるために種々の補正システムが世界中で運用
されている。現在GPS測位の測位精度はSAが解除され、受信機、アンテナ等
の周辺機器の進歩により大幅に改善されている。もともとは米軍が開発した航
法システムが、今では民生用途にもたいへん広く応用されている。 
GPS と類似している衛星航法システムには旧ソ連が開発し、現在ロシア連
邦が運用しているGLONASS（Global Navigation Satellite System）がある。
また欧州が開発を行っているGALILEO があり、中国ではCompass、日本に
おいても準天頂衛星の運用が計画されている。 
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1.2 研究の背景 
 
ユーザー位置を求めるには必要となる衛星位置を計算する情報は航法メッ
セージの中で含まれるが、航法メッセージを受信するには最短でも 30sec が必
要となるので、普通の受信機は測位するには 30sec 以上が必要である。 
海洋資源の調査などを行う場合も GPS が欠かせないものである。例えば現
在 GPS 受信機をクジラなどの海洋生物に取り付け、位置を測り、生態を調べ
る研究もある。しかしクジラは海に潜ったら電波の送受信ができないので、ク
ラジガ海面に浮上し、送受信する時間が非常に限られている。従来の受信機な
ら、クジラが海面に浮上する時間が 30sec 満たさないと測位できないため、記
録した位置情報が尐ないかつ粗い。もし測位の時間が短縮できたら、より細か
くクジラの運動軌跡を記録でき、正確な生態調査ができると考えられる。した
がって、短時間で、クジラの位置を決定し、情報を送信することが望ましいの
で。GPS 受信機の高速測位が要求される。 
陸上でも GPS の応用が広く普及している。特に 2007 年 4 月 1 日より、携
帯電話からの 119 番緊急通報に係る位置情報通知システムの運用が始まった
[1]。緊急通報のとき、自分の位置情報を一刻も早く知らせなければならない。
したがって、GPS は精度だけではなく、緊急時にすぐに対応できるように、
測位の迅速さも要求されている。 
 
1.3 研究の目的 
 
 GPS 受信機の電源を入れてから、最初の位置情報が算出されるまでの時間
を TTFF(初期位置算出時間)と言う。TTFF を短縮するために、高速で衛星位
置を算出できることが要求される。したがって、航法メッセージが無効になっ
ている場合、過去の航法メッセージを使い、衛星軌道を予測する方法が考えら
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れる。 
 いままでの先行研究では、通信衛星に対して位置予測方法を多く研究された
が、通信衛星の場合は、衛星予測位置がアンテナのビーム幅以内であれば問題
がないため、予測精度が高く要求されていない。測位衛星では、予測誤差が直
接ユーザーの位置誤差に反映するので、予測精度が高く要求される。本研究で
は測位衛星の精密な位置予測アルゴリズムを提案するために、まず、既存の衛
星予測モデルから、いくつかを選択し、そのモデルが測位衛星に対しての適切
性を評価する。 
 
1.4 研究の内容 
 
本研究では、まず現在の GPS 衛星決定法について述べた上で、現在の航法
メッセージの精度について解析する。また、衛星軌道予測計算を行う際に初期
値の決定について検討する。次に、測位衛星の位置予測アルゴリズムとして、
既存の通信衛星予測モデルを参考し実際の GPS 衛星の位置情報を用いて予測
の効果を評価した上で、測位衛星にとって最適なモデルとパラメータを選定し
た。提案した予測法の精度を評価し、有効性を示す。 
第 1 章は「緒論」であり、研究の背景、目的、内容について述べた。 
第 2 章「GPS の概要」においては、現在の GPS システム構造を説明した上
で、現在の GPS 衛星位置決定法について述べた。 
 第 3 章「航法メッセージ精度評価」では、実際の航法メッセージを用い、IGS
の精密暦を比較し、衛星の位置、速度と時計バイアスの三つの面から現在航法
メッセージの精度について評価する。各衛星の航法メッセージの精度と時間帯
の関係を調べた上で、衛星軌道予測計算を行う際に初期値の決定について検討
する。 
第 4 章「衛星位置予測」では、衛星軌道予測計算を行う際に、主に、地球重
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力ポテンシャル、太陽・月ポテンシャル、太陽輻射圧、一般相対論補正の四つ
の摂動を考慮する。それぞれの摂動に対し補正モデルで補正し、衛星軌道予測
計算を行う。予測した結果と IGS の精密暦を比較し、誤差要因及びモデルの
適切性を評価し、有効性を示す。 
第 5 章「衛星時計誤差予測」では、将来精密な衛星時計バイアスを予測する
アルゴリズムを研究するために、提案した各予測方法で、衛星時計誤差を予測
し、予測した結果と IGS の精密暦を比較し、各予測方法の適切性を評価する。 
第 6 章は「結論」で、本研究の成果をまとめた。 
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第 2 章 
GPS の概要 
 
2.1 GPS システムの概要 
 
 GPS システムはスペースセグメント、コントロールセグメント、そしてユ
ーザーセグメントの三つから構成されている。ユーザーは衛星が送信する電波
を受信することにより位置を測定する。位置の測定は実時間で行える上、利用
者数にも制限はない。 
 スペースセグメントでは基本的な衛星配置は、半径 25,560km のほぼ円形の
軌道で配備された 24 衛星より構成される。現在は予備衛星を含み、32 衛星が
作動している。11 時間 56 分 4 秒の周期で地球を周回し、地上軌跡は変わらな
い。衛星は赤道面に対して 55 度に傾斜した六つの軌道面に配置されている。 
各衛星は 10.23MHz の基準発信機を持っており、その 154 倍の L1＝
1575.42MHz と 120 倍の L2=1227.6MHz の 2 周波の右旋円偏波を地球全体
に向けて発信している。全衛星が同一の周波数を用い、C/A コードと P(Y)コ
ードとともに衛星ごとに互いに異なるゴールド符合と呼ばれる擬似ランダム
雑音（PRN：Pseudo Random Noise）で変調されている。民間利用者に許さ
れているのは L１  にのみ載せられた C/A コードによる測位で、SPS
（ Standard Positioning Service）と呼ばれている。P(Y)コードによる測位は
PPS（Precise Positioning Service）と呼ばれるが、これは米軍関係者のみが
使用可能である。衛星からコードに載せて送信される航法データは衛星軌道情
報（ephemeris）、衛星時計の情報､電離層補正データ、他の衛星の位置情報
（almanac）等である。 
衛星の軌道要素などには WGS84（World Geodetic System）の測地系が用
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いられている。WGS84 は米国の（DMA：Defense Mapping Agency）が、米
国と世界各国が測定した色々な測量結果を用いて 1984 年に決定した世界規
模の測地系である。GPS では GPS タイムと称する固有の時刻が管理され、
この時刻の下に運用されている。各衛星にはセシウム原子時計、あるいはルビ
ジウム原子時計が搭載されている。この原子時計の時刻は地上の管制システム
で管理し、補正情報を高精度軌道情報と同様に対応衛星から放送している。
GPS タイムは 1 秒単位で 1 週間でゼロに戻り、週数は 10 ビットで計数され
ている。従って、1024 週でゼロに戻る。世界の標準時刻としては UTC（協定
世界時：Coordinated Universal Time）が知られているが、これとの違いも
管理されている。また衛星の時計が刻む時刻の進みが、衛星速度、および衛星
位置と地表との重力ポテンシャルの違いで生ずる相対論理的効果で変化し、こ
の変化も含めた時刻補正情報が管理されている。そして、これらの情報は航法
データとして送信される。 
 コントロールセグメントの心臓部は主制御局である。主制御局はシステムを
運用し、指令を与え、制御を行う。コントロールセグメントの主な機能は、衛
星軌道を監視すること、衛星健康状態の監視と維持をすること、GPS 時間を
維持すること、衛星のエフェメリスと時計パラメータを推定すること、衛星の
航法メッセージを更新すること、軌道を維持するために衛星を尐し操縦する指
令し、必要ならば故障した衛星を補うために配置転換を行うことの六つのこと
である。衛星の各状態は監視局により連続的に追跡されている。主制御局では
衛星軌道と時計バイアスの推定および予測は、監視局からのデータをもとにし
て行われている。衛星によって放送されるエフェメリスと時計パラメータは主
制御局によって計算され、地上局を経由し、衛星に送信される。 
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2.2 GPS 信号 
 
2.2.1 信号構成 
 GPS 信号は、三つの構成要素よりなる。 
・搬送波：周波数 1Lf と 2Lf の RF 正弦波信号。 
・測距コード：各衛星に割り当てられており、0 と 1 の固有の系列で、これに
より受信機が信号の伝搬時間を瞬時に決定できる。擬似ランダム雑音
(pseudo-random noise：PRN)系列もしくは、PRN コードと呼ばれている。
この系列は、数学的によく配慮されており、すべての衛星がお互いに干渉する
ことなく同一の周波数で送信できるような特性を持っている。これらの系列に
よって精密な距離測定が可能となり、GPS アンテナで受信される反射や干渉
信号の影響を軽減している。 
 各衛星は、二つの異なるコードを送信している。すなわち、C/A コード
(coarse/acquisition code)と、P(Y)コード(precision(encrypted)code)である。
各 C/A コードはチップと呼ばれる、1023 ビットの固有の系列である。そして、
これは 1ms ごとに繰り返される。各 C/A コードのチップ長は約 1 s である。
これに対応して、チップ幅もしく波長は約 300m である。チップレート
(chipping rate)と呼ばれる、C/A コードのチップ速度は 1.023MHz となる。P
コードは長い(約 1014 チップ)PRN 系列の一部を抜きさしたものである。チッ
プレートは 10.23MHz で、C/A コードの 10 倍であり、チップ幅は約 30m で
ある。C/A コードの波長より短いので距離測定はより精密になる。 
・航法データ：メッセージは二進数で、衛星の健康状態、エフェメリス、時計
バイアスパラメータ、そして配備されているすべての衛星のアルマナックより
構成されている。 
 
これら信号の構成要素三つは、いずれも衛星に搭載されている原始時計の一
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つに同期して得られる。衛星搭載の原子標準の周波数は、10.23MHz である。
チップレートとの関係は明白である。L1 と L2 搬送波周波数との関係は次式
で表す。 
MHzMHzf L 23.1077242.15751                  (2.1) 
 MHzMHzf L 23.1060260.12272                  (2.2) 
各コートは、2 を法とした加算により二値の航法データと結合している。すな
わち、もしコードのチップとデータビットが同じ(両方 0 か、両方 1)であれば
その結果は 0、異なれば結果は 1 である。その後、その合成された二値信号は、
変調と呼ばれる方法で搬送波に焼き付けられる。使用される変調方式は、二値
位相変調(binary phase shift keying：(BPSK)と呼ばれている。0 のビットで
は搬送波信号は変化せず、1 のビットは-1 と搬送波を掛け算する。 
 値 1 の PRN 系列に関して、二つの特別な性質がある。一つは PRN 系列が
お互いにほぼ直交している。すなわち、二つの系列の項ごとの積の和は、お互
いに任意にずらしたとしてもほとんど 0 である。衛星 kと lに対して、C/A コ
ード )(kx および )(lx と呼ばれる固有の PRN 系列が割り当てられているとき、 
0)()(
1022
0
)()( 

nixix
i
lk   for all lkn ,                 (2.3) 
となる。式 2.3 の左辺はシフト n に対する二つの系列の相互相関関数
(cross-correlation function) を定義している。PRN 系列同士は、すべてのシ
フトに対してほとんど無相関である。P(Y)コードの PRN 系列も同様にお互い
に直交している。これらのコードが直交しているので、すべての衛星がお互い
に干渉することなく同一の周波数で同時に放送できる。 
 二番目の重要な特性は、PRN 系列が零シフトを除いて、それ自身ともほと
んど無相関であるということである。ある C/A コードに対して、 
0)()(
1022
0
)()( 

nixix
i
kk    for all 1n                   (2.4) 
である。式 2.4 の左辺は。シフト nの自己相関関数(auto-correlation)を定義し
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ている。鋭いピークを持つ零シフトを除いて、PRN 系列の自己相関関数はほ
とんどゼロである。信号の捕捉と追尾に、これらの PRN 系列の相互相関と自
己相関特性が利用されている。 
 
2.2.2 航法メッセージ 
 
ユーザーが測位計算を実行するためには、GPS 衛星の位置を知っておかな
ければならない。このため、GPS 衛星は測位信号に軌道情報を含んでいる航
法メッセージというデータを載せている。航法メッセージのデータ速度は
50bps である。 
航法メッセージの１サイクルはフレームという単位で呼ばれ、図(2.1）のよ
うな構造になっている。1 フレームは 1500 ビットなので、これを送信するに
は 30 秒の時間が掛かる。フレームは 5 組のサブフレーム（各 300 ビット）か
ら構成されており、サブフレーム 1～3 は送信している衛星自身の時計補正情
報や軌道情報（エフェメリス）が含まれており、毎回同じ内容が繰り返し送信
される。これに対してサブフレーム 4 および 5 は全衛星が同じ内容を送信し
ており、その内容は軌道上のすべてのＧＰＳ衛星（最大 32 衛星）の概略の軌
道情報（アルマナック）や電離層補正情報となっているが、これらはデータ量
が多いためさらにページ単位に分割されてサブフレームに収容される。つまり、
サブフレーム 4 および 5 により送信されるデータはそれぞれページ 1～25 に
分割されており、フレームごとに異なるページの内容が順番に送られる。すべ
てのページの内容を送信するには 25 フレームを必要とし、航法メッセージの
全情報を得るには 12 分 30 秒の時間が掛かることになる。 
サブフレームの内部は図(2.2）のようにワードという単位に分割されている。
1 ワードは 30 ビットで 1 サブフレームは 10 ワードに対応し、各ワードは 24
ビットのデータ部とパリティチェック用の 6 ビットから構成される。サブフレ
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ームの先頭には TLM（telemetry）ワード、続けて HOW（hand over）ワー
ドが送信されることとされており、TLM ワードには同期用のパターン、HOW
ワードには GPS 信号の時刻情報が含まれている。 
 
Figure 2.1 航法メッセージの構造 
 
Figure 2.2 サブフレームの内部構造 
  11 
2.2.2.1 各衛星の状態（サブフレーム１） 
 
航法メッセージのサブフレーム１には、メセージを送信している衛星自体の
状態を表す数値や時計補正係数が収められている（表（2.1））。「スケール」
は航法メッセージとして格納されている数値（ビットの並び順は先に送信され
ているほうが上位ビットで、小数点の位置は最下位ビットの右）から本来の数
値に変換するための係数を表し、スケールがnの時、メッセージ中の値に n2 を
乗じると本来の数値が得られる。符号付きの数値については、2の補数により
表現できる。 
healthSV は衛星の状態を表すコードで、0以外の場合は何らかの異常があるこ
とを示す。URAはその衛星により擬似距離を測定した場合の測距精度の目安
で、15の場合はやはり何らかの異常があることを意味する。TGDは民間用L1
信号の群遅延、ユーザーが測定した擬似距離はTGDだけ長くなっていることを
意味する。 
その他のパラメータは、衛星に搭載されている時計の補正に使用される。
GPS衛星には原始時計が搭載されており、正確なタイミングで測距信号を送信
しているが、ごく小さな誤差は避けられない。このため、時計の誤差を制御局
で推定した上で、航法メッセージの一部として放送し、ユーザー側で補正する
こととなっている。 
oct はこの補正の基準となる時刻で、週の始めからの経過時間で表される。
時計の補正は2次式で行われ、 210 ,, fff aaa の3つのパラ’メータが用意されてい
る。先の群遅延パラメータ GDT も考慮に入れると、測距信号が送信された時刻
tt には次の補正を加えることとなる。 
 GDrocfocfft Ttttattaat  2210 )()(          (2.5) 
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rt は相対論的効果の補正のために必要な項で、衛星軌道パラメータより、 
E
c
Ae
t
e
r sin
2
2

                          (2.6) 
として求める。 cは光速、 eは離心率、 Aは軌道半径（エフェメリスデータよ
り）、Eは離心近点角（後に説明する）、地球重力定数としては、 e = 3.986005 
×1014 m3/ s2を用いる。 
IODCは以上の時計補正情報のバージョン番号を表しており、時計補正情報
が更新されるとIODCが変化するから、ユーザーは補正情報の内容を比較しな
くても更新の有無を知ることが出来る。 
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Table 2.1 サブフレーム１ 
 
ワード ビット 
位置 
ビット 
数 
内容 ス ケ
ール 
単位 
1 1 22 TLM テレメトリワード   
2 31 22 HOW ハンドオーバワード   
3 62 10 WN 週番号 0  
 73 4 URA 測距精度   
 77 6 SVhealth 衛星健康状態 0  
 83 2MLB IODC 時計情報番号   
7 197 8 TGD 群遅延 -31 s 
8 211 8LSB IODC 時計情報番号 0  
 219 16 oct  エポック時刻 4 s 
9 241 8 
2fa  
時計補正係数 -55 s/s2 
 249 16 
1fa  
時計補正係数 -43 s/s 
10 271 22 
0fa  
時計補正係数 -31 s 
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2.2.2.2 軌道情報（エフェメリス） 
 
サブフレーム2および3には、各衛星の軌道情報が格納されている。その内
容は表2.2、2.3のとおりで、GPS衛星の軌道は基本的にいわゆる軌道の6要素
により表現され、さらに精度を上げるための補正パラメータが追加されている。
これらの情報はエフェメリス（ephemeris）と呼ばれ、任意の時刻におけるGPS
衛星の位置を計算できるようになっている。 
 
Figure 2.3 人工衛星の軌道 
 
・ 昇交点赤径（right ascension of the ascending node：）：原点と昇交点
を結ぶ直線と、基準となるＸ軸との間の角度。反時計回りに測る。 
・ 軌道傾斜角（inclination angle： i）：軌道面の、赤道面に対する傾斜の角
度。昇交点から原点を見たときの反時計方向を正とする。静止衛星では0度、
GPSの場合は55度。 
・ 近地点引数（argument of perigee：）：原点から見た近地点の方向を示
すパラメータで、昇交点を基準とした角度で表す。 
・ 軌道長半径（semi major axis：a）：楕円の長径。短径bとは、 21 eab 
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の関係にある。 
・ 離心率（eccentricity： e）：楕円の扁平さを表すパラメータで、0 ≤ e < 1
の範囲にあり、 eが小さいほど真円に近くなる。 e= 0 は円、 e = 1は放物線を
表す。 
・ 真近点角（true anomaly： ）ある特定の時刻（エポック）における人工
衛星の位置を表すために用いる。近地点を基準として、焦点の周りに反時計回
りに測った角度とする。 
 
以上の6つのパラメータを軌道の６要素といい、人工衛星の軌道を記述する
際に用いられる（図2.3）。ただ、真近点角は時刻との関係が線形にならない
ことから扱いにくいため、GPS衛星の位置を計算する際には平均近点角が用い
られる。平均近点角（mean anomaly）M はケプラー方程式 
 EeEM sin                             (2.7) 
から求められる。ここで Eは楕円の中心周りに測った角度で、離心近点離角
（eccentric 
anomaly）といい、真近点角との間に、 
Ee
Ee
cos1
sin1
sin
2


 ,                        (2.8) 
Ee
eE
cos1
cos
cos


  
の関係がある。平均近点離角を用いると、エポック時刻 0t における平均近点角
の初期値を 0M としたとき、時刻 tにおける平均近点離角 )(tM は、 
)()( 00 ttnMtM                           (2.9) 
と表せる。ここで、平均運動（mean motion） 0n は、 







3
0
A
u
n e                                 (2.10) 
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であるので nは、 
nnn  0                                 (2.11) 
となり、平均運動の補正値となる。なお、 2)( 0 MtM とすると、衛星が軌
道を一周する時間、すなわち周回周期T (period of revolution)が、 
e
A
T


3
2                                (2.12) 
と求められる。航法メッセージからGPS衛星の位置を計算するには、まず衛星
の位置を計算する時刻 tと、エポック時刻 oet との差から平均近点角 kM を計算
する。 
oek ttt                                   (2.13) 
kk ntMM  0                               (2.14) 
式2.3のケプラー方程式を使用して、離心近点角 kE を求める。 
kkk EeME sin                             (2.15) 
この式は「超越方程式」と呼ばれ、解析的に解けないので、 kME 0 として、
逐次 
近似法を用いてもとめる。ほとんど10回程度計算すると十分な近似値が得ら
れる。 
min
sin
sin
sin
1
01
102
001






ii
ii
EE
EeEE
EeEE
EeEE

                       (2.16) 
 
kE が求まると、式2.4を使用して、真近点角 k を求める。 
  17 
後は、軌道面内における衛星の位置を計算して、ECEF座標系（earth centered 
‒ earth fixed）に変換すればよい。真近点角は近地点が基準であるから、これ
を昇交点を基準とした回転角 k に変換する。 
  kk                               (2.17) 
回転角と軌道補正係数Cを使用して、昇交点からの角度 ku 、地心距離 kr 、軌
道傾斜角 ki を計算する。 
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      (2.18) 
 
最後に、昇交点赤径を求め、ECEF 直交座標系に変換する。 
oeekek tt  )(0                   (2.19) 
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              (2.20) 
 
地球自転角速度は、 e = 7.2921151467×10−5 rad/s である。 
以上により、任意の時刻においてのGPS衛星の位置を計算できる。IODEは
IODCと同様にエフェメリス情報のバージョン番号を意味する。また、エフェ
メリス情報の角度の単位としては半円（sc=semi-circle：1sc= rad）が用いら
れており、円周率は3.1415926535898を用いる。 
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Table 2.2 サブフレーム2 
 
ワード ビット 
位置 
ビット 
数 
内容 スケール 単位 
1 1 22 TLM テレメトリワード   
2 31 22 HOW ハンドオーバワード   
3 61 8 IODE 軌道情報番号 8  
 69 16 rsC  軌道補正係数 -5 M 
4 91 16 n   -31 sc/s 
 107 8 MLB M0 平均近点角 -31 sc 
5 121 24LSB 
6 151 16 ucC  軌道補正係数 -29 rad 
 159 8 MLB e  離心率 -33  
7 181 24LSB 
8 211 16 usC  軌道補正係数 -29 rad 
 227 8 MLB A  軌道半径 -19 m1/2 
9 241 24LSB 
10 271 16 oet  エポック間隔 4 s 
 
 
Table 2.3 サブフレーム3 
 
ワード ビット 
位置 
ビット 
数 
内容 スケール 単位 
1 1 22 TLM テレメトリワード   
2 31 22 HOW ハンドオーバワード   
3 61 16 icC  軌道補正係数 -29 rad 
 77 8MSB 0  昇交点赤径 -31 sc 
4 91 24LSB 
5 121 16 isC  軌道補正係数 -29 rad 
 139 8 MSB 0i  軌道傾斜角 -31 sc 
6 151 24LSB 
7 181 16 rcC  軌道補正係数 -5 m 
 197 8 MSB   近地点引数 -31 sc 
8 211 24LSB 
9 241 24   0 の変化率 -43 sc/s 
10 279 14 i  0i の変化率 -43 sc/s 
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2.2.2.3 軌道情報（アルマナック） 
 
サブフレーム1～3が航法メッセージを送信している衛星自身の情報しか含
まないのに対して、サブフレーム4および5には全衛星に関係した情報が収め
られており、どの衛星も同じ情報を放送している。これらの情報はデータ量が
多いためページ単位に分割されているのは前述のとおりで、どちらのサブフレ
ームも1～25のいずれかのページが順番に送信される。 
全衛星分の概略の軌道情報はアルマナック情報と呼ばれ、サブフレーム4の
ページ2～5および7～10、サブフレーム5のページ1～24に収められている。合
計32ページで、32機の衛星に対応する。アルマナック情報の内容は表2.4のと
おりで、時計補正情報およびエフェメリス情報の一部から構成される。同じパ
ラメータでもエフェメリス情報に比べてビット数が減らされており、衛星の補
足に最低限必要な情報に抑えられている。アルマナック情報のエポック時刻は
oat で規定される。 
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Table 2.4 航法メッセージ(アルマナック) 
 
ワード ビット 
位置 
ビット 
数 
内容 スケ
ール 
単位 
1 1 22 TLM テレメトリワード   
2 31 22 HOW ハンドオーバワード   
3 63 6 SV ID 衛星番号   
 69 16 e  離心率 -21  
4 91 8 oat  エポック時刻 12 s 
 99 16 i  軌道傾斜角 -19 sc 
5 121 16   
0 の変化率 
-38 sc/s 
 137 8 healthSV  衛星健康状態   
6 151 24 A  軌道半径 -11 m1/2 
7 181 24 0  昇交点赤径 -23 sc 
8 211 24   近地点引数 -23 sc 
9 241 24 0M  平均近点角 -23 sc 
10 271 8 MSB 
0fa  
時計補正係数   
 279 11 
1fa  
時計補正係数 -38 s/s 
 290 3 LSB 
0fa  
時計補正係数 -20 s 
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2.3 衛星ブロック 
 
 GPS 衛星は打ち上げの年代によって分類されている。もっとも初期の GPS
衛星は 1978 年 2月に打ち上げられた。これはブロックⅠシリーズと呼ばれる。 
現在も利用されている実用型のブロックⅡシリーズは 1989 年 2月から打ち
上げが開始された。1990 年 11 月からブロックⅡA、1997 年にさらにブロッ
クⅡR シリーズの打ち上げが開始された。ブロックⅡR の”R”は、補充
(replenishment)の意味である。ブロックⅡR 衛星までは GPS の民生用信号は
L1 周波数のみとされてきたが、1999 年 1 月に第二民間周波数の導入が発表さ
れた。これは軍用信号を放送している L2 周波数に民間用信号を追加するもの
で、2005 年 9 月に打ち上げが開始されたブロックⅡR-M 衛星から実際に L2C
コートが追加された。さらに第三民間周波数の追加が決定され、
L5(1176.45MHz)がこれから打ち上げ開始予定のブロックⅡF 衛星から利用可
能となる予定である。 
 一方、次世代の GPS 衛星として、GPS ブロックⅢ衛星の開発がすでに開始
されている。この衛星では L1 周波数のさらに新しい民間用信号が追加される
計画である。[2] 
 
Table 2.5 GPS 衛星が送信する測距信号 
 
周波数 L1 
1575.42MHz 
L2 
1227.6MHz 
L5 
1176.45MHz 
 
 
打ち上げ 信号 C/A    P(Y)    L1C 
コード  コード コード 
L2C    P(Y) 
コード コード 
L5 
コード 
用途 民間   軍用   民間 民間  軍用 民間 
ブロックⅡ/ⅡA O       O                  O  1989～ 
ブロックⅡR O       O               O  1997～ 
ブロックⅡR-M O       O        O      O  2005～ 
ブロックⅡF O       O        O      O O (2009～) 
ブロックⅢ O       O       O O      O O (2013～) 
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2.4 時刻系 
 
 本研究ではTAI、UTC、GPS Time、ユリウス日(JD)の四つの時刻系を用い
た。 
 
2.4.1 TAI (International Atomic Time) 国際原子時 
国際原子時は1958-01-01 00:00:00UT2の瞬時を原点として、原子時による
時間を積算して決まる時刻系。原子時における1秒は「セシウム133の基底状
態における2つの微粒子準位(F=4,M=0とF=3,M=0)間の遷移に対応する放射
の周期の9192631770倍」と定義される。 
 
2.4.2 UTC (Universal Time Coordinated) 協定国際時 
協定国際時は時間についてはTAIの1秒と同一に定義し、TAIと整数オフセ
ット秒だけずれた時刻系。閏秒を挿入(または削除)することにより、地球自転
を基にした時刻系であるUT1との差が0.9sec以内に保つよう調整される。
2010-1の時点でTAIとUTCの差(TAI-UTC)は34secである。なお、JST (日本標
準時) はUTCを基に、JST = UTC + 9 H と定義される。 
閏秒の管理は、IERS (International Earth Rotation Service) が行っており、
閏秒に関する情報はIERS Bulletin Cとして公開されている。 
 
2.4.3 GPS Time 
GPS Systemで使用される時刻系である。1980-01-06 00:00:00にUTCに一
致し閏秒の補正は行わない。従ってTAIとGPS Time間は整数秒のオフセット
がある。(TAI - GPS Time = 19sec)1980-01-06に始まる週を第0週として数え
た通算週をGPS Weekと呼ぶ。(週先頭は日曜日にとる)GPS Week及び週先頭
からのオフセット時間で時刻を表す場合もある。 
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2.4.4 ユリウス日(JD) 
西暦前4713年1月1日からの経過日数を日数で表した日。JDの日の起点は12
時UTである。閏年を考慮しなくていいので暦計算、軌道計算等に使われる。 
同様に、準ユリウス日(MJD)は以下の様に定義される。準ユリウス日の場合
日の起点は0時UTとなり、小数点以下でUTでの時刻を表すことができる。 
MJD = JD- 2400000.5 (day)  
 
 
2.5 座標系 
 本研究では、地球固定座標系(WGS84)と地心慣性座標系の二つを用いた。 
 
2.5.1 地球固定座標系(WGS84) 
 地球質量中心を原点とし地球に固定した直交座標系であるWGS84 (World 
Geodetic System1984)。座標系の初期値はBIH (Bureau International de 
l'Heure) 1984 座標系と同一とし、極位置であるIRP (IERS Reference Pole) 
をZ軸、零子午線であるIRM (IERS Reference Meridian) 方向をX軸、右手直
交座標系となるようY軸をとる。 
IERS (International Earth Rotation Service) が定めたITRS (IERS 
Terrestrial Reference System)も、WGS84と同一定義の座標系である。ITRS
に関しては、ITRF (IERS Terrestrial Reference Frame)として世界各地の測
地基準点座標が決定され維持されている。また最新のWGS84の実現である
WGS84(G873)とITRFは誤差20cm程度以内で一致している。 
 
2.5.2 地心慣性座標系 
IAU (International Astronomical Union) 及びIERSが定めた、ICRS 
(International Celestial Reference System) と軸方向が一致し、原点は地球
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質量中心とした赤道座標系。ICRSは、608の電波星の座標値を定めた
ICRF(International Celestial Reference Frame)として実現されている。元期
2000年1月1日12時UT (J2000.0) の平均赤道、平均分点を基準としたJ2000.0
赤道座標系とほぼ一致しているが厳密にはわずかなずれがある。[3] 
 
2.5.3 地球固定座標－地心慣性座標変換 
 本研究では、地球固定座標－地心慣性座標変換する際に、地球回転運動で生
じたずれをIAU1976歳差+IAU1980章動理論で補正した。 
 
 TT(Terrestrial Time)と2000 Jan 1d 12h TTからの経過をユリウス世紀で
測った時間tを次式で与えられる。 
TT = TAI＋32.184(sec)                      (2.21) 
t = (TT－2000 Jan 1d 12h TT) in days/36525              (2.22) 
歳差パラメータ AAA z,, は次式で与えられる。 
32 017998".030188".02181".2306 tttA               (2.23) 
 32 041833".042665".03109".2004 tttA                (2.24) 
32 018203".009468".12181".2306 tttzA                (2.25) 
 
平均黄道傾角(“) は次式で与えられる。 
32 001813".000059"08150".46448".84381 tttA           (2.26) 
 
月の平均近点角 l (deg)は次式で与えられる。 
43
2
00024470".0051635".0
8792".312178".171791592396340251134
tt
ttl


            (2.27) 
 
太陽の平均近点角 l  (deg)は次式で与えられる。 
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43
2
00001149".0000136".0
5532".00481".12959658152910918.357
tt
ttl


            (2.28) 
 
昇交点から測った月の平均黄経 F (deg) は次式で与えられる。 
43
2
00000417".0001037".0
7512".128478".17395272622720906293
tt
ttF


            (2.29) 
 
太陽－月平均離角D (deg) は次式で与えられる。 
43
2
00003169".0006593".0
3706".62090".160296160185019547.297
tt
ttD


           (2.30) 
 
月の平均昇交点黄経 (deg) は次式で与えられる。 
43
2
0005939".0007702".0
4722".72665".696289004455501.125
tt
tt


               (2.31) 
 
黄道章動  (“) は次式で与えられる。 
 
 

106
1
5
1
)sin()(
i i
iiii FNtAA                       (2.32) 
黄道傾角章動  (“) は次式で与えられる。 
 
 

106
1
5
1
)cos()(
i i
iiii FNtBB                       (2.33) 
iiiii BBAAN  ,,,, ：章動パラメータ(付録 1、章動表 (IAU 1980 章動理論)よる) 
 
X,Y,Z 軸周り座標回転行列 ZYX RRR ,, ( ：回転角)は次式で与えられる。 
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



















 













100
0cossin
0sincos
)(
cos0sin
010
sin0cos
)(
cossin0
sincos0
001
)(








Z
Y
X
R
R
R
                          (2.34) 
極運動オフセットは pp yx , とする、極運動行列W は次式で与えられる。 
)()( pYpX xRyRW                             (2.35) 
章動行列 N は次式で与えられる。 
)()()(   AXZAX RRRN            (2.36) 
歳差行列 Pは次式で与えられる。 
)()()( AZAYAZ zRRRP                        (2.37) 
GSTは観測時のグリニジ恒星時であり、座標変換行列T は次式で与えられる。 
WGSTPNRT Z )(                            (2.38) 
TRSは地球固定座標で、CRS は地心慣性座標である。 
地球固定座標－地心慣性座標の変換は次式で与えられる。 
   
   CRSTTRS
TRSTCRS
1

                              (2.39) 
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第 3 章  
航法メッセージ精度評価 
 
3.1 緒言 
 
前章では、GPS システムおよび衛星位置計算方法について述べた。GPS 衛
星の制御はコントロールセグメントで行う。衛星の各状態は監視局により連続
的に追跡されている。主制御局では衛星軌道と時計バイアスの推定および予測
は、監視局からのデータをもとにして行われている。衛星によって放送される
エフェメリスと時計パラメータは主制御局によって計算され、地上局を経由し、
衛星に送信されるという仕組みになっている。 
現在では、地上局から最小 1 日 1 回で 24 時間分の航法メッセージをまとめ
て衛星に送信されている。航法メッセージは予測暦であるため、誤差があり、
地上局から衛星に送信される直後の航法メッセージの精度が一番いいと予想
される。航法メッセージを初期値として、衛星軌道を予測する場合は誤差の小
さい初期値を用いるのが望ましい。 
 したがって、本章では測位衛星の位置予測アルゴリズムを研究するために、
まず各衛星の航法メッセージの精度、および精度と時間帯の関係を調べ、精密
暦を基準にし、航法メッセージ精度評価を行う。 
 
3.2 評価方法 
 
 評価方法としては 2009 年 10 月 1 日から 10 月 31 日まで、1 ヶ月に渡り、
32 個の衛星の対し、2 時間ごとに航法メッセージを用い、衛星の位置、速度
と時計バイアスを計算し、IGS の精密暦と比較し、それぞれの精度を評価する。 
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3.2.1 IGS精密暦 
 
GPS 衛星の航法メッセージに含まれている軌道情報は予測暦であり、精密
ではない。そこで、米国測地局(NGS)や国際 GNSS サービス(IGS)等は、別途
GPS衛星の観測を行い高精度のGPS暦を作成して公開している。本研究では、
各実験結果を検証するために IGS(International GNSS Service)の精密暦を用
い、比較基準とする。 
IGS とは FAGS (Federation of Astronomical and Geophysical Data 
Analysis Services)のメンバーであり、 International Global Positioning 
System (GPS) Service for Geodynamics として、1994 年 1 月に公式に発足し
た。そして、地球回転観測事業(IERS: International Earth Rotation Service)
と密接に協力しがら活動し、その活動の拡大に伴って、1999 年 1 月から名称
が International GPS Service(IGS)に変更され、更に 2005 年  3 月に
International GNSS Service(IGS)に変更されて現在に至っている。IGS の主
要な目的は GPS データや GPS データから得られる情報によって測地学や地
球物理学に関する研究活動を支援することである。 
IGS は全世界に約 300 の観測点を持っており、資料の収集と応用や実験の
幅広い目的を満足する十分な精度の GPS 観測データの配布を行っている。さ
らにこれらのデータを用いて GPS 精密暦を作成し、地球回転パラメータ，GPS
観測局の座標，GPS 時計の情報，電離層や対流圏の情報等をインターネット
等により公開している。[4]  
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Figure 2.4 全世界の IGS 観測点 
(http://igscb.jpl.nasa.gov/network/complete.html) 
 
IGS 精密暦は世界各地の観測点からの観測データを後処理し、作られた精密
な軌道情報である。その中には Final orbit, Rapid orbit, Ultra rapid orbit の
3 種類がある。 
 (1) Ultra rapid orbit 超速報暦は 1 日 4 回発表される精密暦で 24 時間分の
予測暦を含んでいる。 
予測暦の精度は公称軌道では約 10cm、衛星時計誤差は約 5ns と言われる。 
決定暦では、3 時間分の観測データに基づき、後処理し、作られた決定暦で
ある。公称精度は軌道では 5cm 以内、衛星時計誤差は約 0.2ns と言われる。 
 (2) Rapid orbit 速報暦は 17 時間遅れで利用できる決定暦である。 
速報暦は 17 時間分の観測データに基づき、後処理し、作られた精密暦であ
る。公称精度は軌道では 5cm 以内、衛星時計誤差は約 0.1ns と言われる。 
 (3) Final orbit 最終暦は 12 日遅れで利用できる決定暦である。 
最終暦は約 2 週間分の観測データに基づき、後処理し、作られた最終の精密
暦である。公称精度は軌道では 5cm 以内、衛星時計誤差は 0.1ns 以内と言わ
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れる。 
 本研究では、IGS 精密暦の中に Final orbit 最終暦を用いる。衛星位置に関
する情報が sp3(Standard Product #3 Format)フォーマットのデータを用い
る。sp3 フォーマットは米国測地局(NGS)が GPS 衛星の軌道情報を記録する
ために作成した標準フォーマットである。データの中には主に各衛星の位置、
GPS 時計バイアスを 15 分ごとに記載されている。 
 
3.2.2 衛星位置精度 
 
前章で述べた衛星位置決定方法で航法メッセージから計算した衛星位置は
),,( iii zyxr  とし、 IGS の精密暦で記載されている真の衛星位置は
),,( 0000 zyxr  とする。 
衛星位置誤差の計算は次式で与える 
2
0
2
0
2
0 )()()( zzyyxxr iii                   (3.1) 
 
3.2.3 衛星速度精度 
 
前章で述べた衛星位置決定方法で航法メッセージから計算した衛星速度は
),,( iii wvuv  とし、 IGS の精密暦で記載されている真の衛星速度は
),,( 0000 wvuv  とする。 
衛星速度の速さの誤差は次式で与える 
2
0
2
0
2
0 )()()( wwvvuuv iii             (3.2) 
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3.2.4 衛星時計精度 
  
航法メッセージから GPS 衛星の時計オフセット svt は次式で与える 
 
)(10 ocffsv ttaat                              (3.3) 
svt ：GPS 衛星の時計オフセット 
0fa ：時計補正 0 次項パラメータ 
1fa ：時計補正 1 次項パラメータ 
t：GPS システム時刻 
oct ：エポック時刻 
IGS の精密暦で記載されている真の GPS 衛星時計オフセットは 0t とする。 
衛星時計誤差は次式で与える。 
0ttt sv                                     (3.4) 
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3.3 評価結果 
 
図 3.1、図 3.2 には例として 11 番衛星 2009 年 10 月、1 ヶ月の距離誤差と
速度誤差を示す。1 ヶ月での航法メッセージの衛星距離誤差の R.M.S.E.は
1.89mで、速度の速さの誤差のR.M.S.E.は 1.56×10-4m/sであることがわかる。
図 3.3 は航法メッセージの時計誤差が距離に換算したものを示す。1 ヶ月での
航法メッセージの時計による誤差の R.M.S.E.は 5.13m である。 
図 3.1、図 3.2 から、衛星の距離誤差と速度誤差が 12 時間周期に振動して
いることがわかる。 
 
Figure 3.1 PRN11 衛星 1 ヶ月の距離誤差 
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Figure 3.2  PRN11 衛星 1 ヶ月の速度誤差 
 
 
Figure 3.3  PRN11 衛星 1 ヶ月の時計誤差 
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図 3.4 は各衛星 1 ヶ月の位置誤差の平均値を示す。青色はブロックⅡA の
Cs の時計を搭載している衛星を表す。紫色はブロックⅡA の Rb の時計を搭
載している衛星を表す。緑色はブロックⅡR の Rb の時計を搭載している衛星
を表す。黄色はブロックⅡR-M の Rb の時計を搭載している衛星を表す。全部
の衛星の 1 ヶ月位置誤差の平均値は 1.5m である。ブロックⅡR-M の航法メッ
セージの衛星位置誤差は他のブロックより小さい傾向が見られた。 
図 3.5 は各衛星 1 ヶ月の速度誤差の平均値を示す。全部の衛星の 1 ヶ月速度
誤差の平均値は 2.6×10-4m/sec である 
図 3.6 は各衛星 1 ヶ月の時計誤差の平均値を示す。全部の衛星の 1 ヶ月時計
による誤差は約 6.3m である。ブロックⅡR の時計誤差は他のブロックより小
さい傾向が見られた。 
 
 
Figure 3.4  各衛星 1 ヶ月の位置誤差の平均値 
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Figure 3.5  各衛星 1 ヶ月の速度誤差の平均値 
 
 
 
Figure 3.6  各衛星 1 ヶ月の時計誤差の平均値 
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 図 3.7 は PRN11 衛星 1 ヶ月分の時間帯ごとの距離誤差 R.M.S.E.を示す。
図のように、距離では 0 時と 14 時のとき高い精度が示している。 
図 3.8 は PRN11 衛星 1 ヶ月分の時間帯ごとの速度誤差 R.M.S.E.を示す。
速度では、6 時と 18 時のとき高い精度が示している。 
図 3.9 は PRN11 衛星 1 ヶ月分の時間帯ごとの時計バイアス誤差 R.M.S.E.
を示す。8 時のとき、時計バイアスの精度が高いことがわかる。 
 
 
 
Figure 3.7  PRN11 衛星 1 ヶ月の時間帯ごとの距離誤差 R.M.S.E.  
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Figure 3.8 PRN11 衛星 1 ヶ月の時間帯ごとの速度誤差 R.M.S.E.  
 
 
 
Figure 3.9  PRN11 衛星 1 ヶ月の時間帯ごとの時計バイアス誤差 R.M.S.E.  
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表 3.1 は各衛星 1 ヶ月分時間帯ごとの距離誤差 R.M.S.E.である。赤字はそ
の時間帯の R.M.S.E.が一番小さく、つまり精度が一番いい時間帯であること
を示す。 
表 3.2 各衛星 1 ヶ月分時間帯ごとの速度誤差 R.M.S.E.であり、表 3.3 各衛
星 1 ヶ月分時間帯ごとの時計バイアス誤差 R.M.S.E.である。 
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Table3.1(a) 各衛星 1 ヶ月分時間帯ごとの距離誤差 R.M.S.E. 
 
ブロック 
時間帯 
衛星番号 
0 時 
(m) 
2 時 
(m) 
4 時 
(m) 
6 時 
(m) 
8 時 
(m) 
10 時 
(m) 
  3 1.941  1.813  1.359  1.542  1.592  1.607  
  8 2.847  2.899  2.648  3.413  4.337  5.251  
ⅡA Cs 9 1.741  1.763  1.801  1.530  1.518  1.252  
  10 1.603  2.049  1.773  1.628  1.535  1.595  
  27 2.193  3.239  3.008  2.364  2.127  2.413  
  30 1.655  1.642  1.206  1.306  1.515  1.549  
  4 1.613  1.972  2.611  2.903  2.387  2.314  
  6 1.190  1.167  1.336  1.317  1.256  1.225  
ⅡA Rb 25 2.421  2.427  2.493  2.771  1.598  1.947  
  26 1.253  1.176  1.372  1.484  1.684  1.564  
  32 1.879  1.888  1.365  1.320  1.753  2.191  
  2 1.026  0.999  1.029  1.086  1.149  1.200  
  11 1.563  1.619  1.990  2.171  2.304  1.979  
  13 1.926  1.947  1.895  2.053  1.860  1.790  
  14 1.856  1.817  1.814  1.836  1.846  1.818  
  16 2.038  2.063  2.099  2.282  2.117  2.055  
ⅡR Rb 18 1.837  1.999  2.012  1.972  1.969  1.983  
  19 1.073  1.206  1.292  1.031  1.240  1.093  
  20 1.760  1.916  1.837  1.847  1.798  1.867  
  21 2.012  2.430  2.520  2.501  2.002  1.848  
  22 0.774  0.950  1.022  0.992  1.092  1.042  
  23 1.068  0.959  1.099  1.077  0.979  0.918  
  28 2.081  2.338  2.137  2.043  1.776  1.807  
  5 1.248  1.226  1.494  1.538  1.442  1.402  
  7 1.028  0.963  0.918  1.108  1.112  0.827  
ⅡR-M Rb 12 1.132  1.244  1.427  1.397  1.330  1.117  
  15 1.387  1.466  1.633  1.556  1.534  1.504  
  17 1.496  0.903  0.824  0.861  0.876  0.930  
  29 1.764  1.591  1.561  1.685  1.856  1.604  
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Table3.1(b) 各衛星 1 ヶ月分時間帯ごとの距離誤差 R.M.S.E. 
 
ブロック 
時間帯 
衛星番号 
12 時 
(m) 
14 時 
(m) 
16 時 
(m) 
18 時 
(m) 
20 時 
(m) 
22 時 
(m) 
  3 1.708  1.941  1.556  1.874  1.941  1.743  
  8 5.376  2.847  5.074  5.838  2.847  6.481  
ⅡA Cs 9 1.329  1.741  1.522  1.624  1.741  1.679  
  10 1.677  1.603  1.957  2.000  1.603  1.379  
  27 1.967  2.193  3.246  2.564  2.193  2.939  
  30 1.379  1.655  1.367  1.506  1.655  1.784  
  4 2.219  1.613  1.666  1.802  1.613  1.453  
  6 1.320  1.190  1.362  1.344  1.190  1.097  
ⅡA Rb 25 1.791  2.421  1.818  2.109  2.421  2.698  
  26 1.591  1.253  1.375  1.199  1.253  1.240  
  32 2.408  1.879  1.565  1.580  1.879  1.898  
  2 1.087  1.026  1.020  0.777  1.026  1.050  
  11 2.001  1.563  1.795  1.922  1.563  1.670  
  13 1.801  1.926  1.840  1.949  1.926  1.836  
  14 1.815  1.856  1.744  1.833  1.856  1.877  
  16 2.094  2.038  2.152  2.477  2.038  2.080  
ⅡR Rb 18 2.113  1.837  2.132  1.874  1.837  1.842  
  19 1.018  1.073  1.364  1.050  1.073  1.227  
  20 1.710  1.760  1.768  1.866  1.760  1.898  
  21 1.884  2.012  2.040  1.999  2.012  1.896  
  22 0.984  0.774  1.218  1.027  0.774  1.082  
  23 0.876  1.068  0.944  0.886  1.068  1.088  
  28 1.869  2.081  1.814  1.707  2.081  1.859  
  5 1.485  1.248  1.270  1.066  1.248  1.121  
  7 0.986  1.028  0.766  0.904  1.028  0.798  
ⅡR-M Rb 12 1.079  1.132  1.234  0.917  1.132  1.000  
  15 1.425  1.387  1.252  1.122  1.387  1.428  
  17 1.096  1.496  0.963  1.144  1.496  1.528  
  29 1.576  1.764  1.613  1.493  1.764  1.581  
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Table3.2(a) 各衛星 1 ヶ月分時間帯ごとの速度誤差 R.M.S.E. 
 
ブロッ
ク 
時間
帯 
衛星
番号 
0 時 
(m/s) 
2 時 
(m/s) 
4 時 
(m/s) 
6 時 
(m/s) 
8 時 
(m/s) 
10 時 
(m/s) 
  3 1.050E-04 1.930E-04 2.026E-04 1.371E-04 5.944E-05 7.507E-05 
  8 6.053E-05 1.013E-04 1.105E-04 1.600E-04 9.224E-05 1.027E-04 
ⅡA Cs 9 6.917E-05 1.358E-04 6.325E-05 1.398E-04 1.377E-04 1.720E-04 
  10 1.123E-04 8.113E-05 9.399E-05 5.624E-05 1.509E-04 1.869E-04 
  27 2.458E-04 2.873E-04 1.088E-04 7.913E-05 5.196E-05 1.891E-04 
  30 2.361E-04 1.110E-04 8.287E-05 1.033E-04 1.068E-04 1.544E-04 
  4 8.009E-05 8.077E-05 8.266E-05 1.843E-04 2.028E-04 1.679E-04 
  6 1.696E-04 1.257E-04 1.341E-04 1.318E-04 9.167E-05 1.528E-04 
ⅡA Rb 25 5.457E-05 1.038E-04 1.392E-04 1.215E-04 1.404E-04 1.513E-04 
  26 1.118E-04 1.444E-04 1.164E-04 7.839E-05 1.132E-04 1.210E-04 
  32 3.930E-05 1.158E-04 1.713E-04 6.074E-05 7.500E-05 9.310E-05 
  2 5.360E-05 5.409E-05 4.352E-05 6.363E-05 2.908E-05 4.494E-05 
  11 1.474E-04 1.818E-04 1.981E-04 1.140E-04 1.603E-04 1.460E-04 
  13 1.756E-04 1.708E-04 1.381E-04 9.762E-05 1.527E-04 1.356E-04 
  14 1.769E-04 1.931E-04 2.352E-04 1.787E-04 1.730E-04 2.004E-04 
  16 1.656E-04 1.185E-04 1.467E-04 1.057E-04 1.958E-04 1.664E-04 
ⅡR Rb 18 1.657E-04 1.399E-04 1.497E-04 1.533E-04 1.940E-04 1.505E-04 
  19 3.461E-05 4.631E-05 8.987E-05 5.072E-05 5.014E-05 4.345E-05 
  20 1.983E-04 1.429E-04 1.555E-04 1.669E-04 1.454E-04 1.876E-04 
  21 1.415E-04 1.181E-04 1.775E-04 2.267E-04 2.060E-04 1.901E-04 
  22 5.198E-05 4.163E-05 4.253E-05 4.861E-05 4.785E-05 4.394E-05 
  23 5.802E-05 6.105E-05 6.970E-05 5.596E-05 5.001E-05 5.596E-05 
  28 2.249E-04 1.662E-04 1.305E-04 1.525E-04 2.300E-04 1.682E-04 
  5 5.443E-05 4.721E-05 3.260E-05 5.016E-05 4.128E-05 4.972E-05 
  7 4.678E-05 4.493E-05 4.674E-05 6.918E-05 9.504E-05 4.141E-05 
ⅡR-M 12 8.968E-05 7.403E-05 6.024E-05 5.615E-05 5.128E-05 3.974E-05 
 Rb 15 5.890E-05 9.715E-05 1.009E-04 7.101E-05 8.444E-05 7.746E-05 
  17 6.158E-05 5.210E-05 5.276E-05 4.721E-05 5.346E-05 3.715E-05 
  29 5.813E-05 6.697E-05 4.807E-05 7.769E-05 6.880E-05 4.006E-05 
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Table3.2(b) 各衛星 1 ヶ月分時間帯ごとの速度誤差 R.M.S.E. 
 
ブロッ
ク 
時間
帯 
衛星
番号 
12 時 
(m/s) 
14 時 
(m/s) 
16 時 
(m/s) 
18 時 
(m/s) 
20 時 
(m/s) 
22 時 
(m/s) 
  3 1.147E-04 1.050E-04 1.888E-04 1.138E-04 1.050E-04 6.685E-05 
  8 6.360E-05 6.053E-05 1.116E-04 1.770E-04 6.053E-05 1.166E-04 
ⅡA Cs 9 7.436E-05 6.917E-05 5.288E-05 1.433E-04 6.917E-05 1.825E-04 
  10 1.365E-04 1.123E-04 9.924E-05 5.554E-05 1.123E-04 1.861E-04 
  27 2.486E-04 2.458E-04 1.135E-04 8.655E-05 2.458E-04 2.133E-04 
  30 1.827E-04 2.361E-04 7.436E-05 8.024E-05 2.361E-04 1.667E-04 
  4 9.056E-05 8.009E-05 9.436E-05 2.069E-04 8.009E-05 1.510E-04 
  6 1.583E-04 1.696E-04 1.215E-04 1.047E-04 1.696E-04 1.439E-04 
ⅡA Rb 25 5.383E-05 5.457E-05 1.272E-04 1.292E-04 5.457E-05 1.634E-04 
  26 1.138E-04 1.118E-04 1.163E-04 9.544E-05 1.118E-04 1.234E-04 
  32 4.901E-05 3.930E-05 2.018E-04 5.842E-05 3.930E-05 9.828E-05 
  2 5.292E-05 5.360E-05 5.372E-05 5.546E-05 5.360E-05 6.545E-05 
  11 1.391E-04 1.474E-04 1.974E-04 1.016E-04 1.474E-04 1.219E-04 
  13 1.550E-04 1.756E-04 1.561E-04 9.411E-05 1.756E-04 1.354E-04 
  14 1.825E-04 1.769E-04 2.478E-04 1.922E-04 1.769E-04 2.039E-04 
  16 1.367E-04 1.656E-04 1.244E-04 1.716E-04 1.656E-04 1.654E-04 
ⅡR Rb 18 1.832E-04 1.657E-04 1.658E-04 1.676E-04 1.657E-04 1.364E-04 
  19 3.998E-05 3.461E-05 1.016E-04 5.466E-05 3.461E-05 4.569E-05 
  20 2.145E-04 1.983E-04 1.812E-04 1.724E-04 1.983E-04 1.731E-04 
  21 1.438E-04 1.415E-04 1.957E-04 2.292E-04 1.415E-04 1.591E-04 
  22 4.386E-05 5.198E-05 3.775E-05 9.132E-05 5.198E-05 5.526E-05 
  23 5.662E-05 5.802E-05 6.574E-05 4.925E-05 5.802E-05 5.873E-05 
  28 2.032E-04 2.249E-04 1.252E-04 1.380E-04 2.249E-04 1.661E-04 
  5 3.795E-05 5.443E-05 3.839E-05 4.589E-05 5.443E-05 5.093E-05 
  7 4.896E-05 4.678E-05 4.791E-05 5.733E-05 4.678E-05 4.238E-05 
ⅡR-M  12 3.311E-05 8.968E-05 3.893E-05 4.381E-05 8.968E-05 3.474E-05 
 Rb 15 5.328E-05 5.890E-05 8.376E-05 6.473E-05 5.890E-05 7.579E-05 
  17 6.843E-05 6.158E-05 5.551E-05 6.010E-05 6.158E-05 4.001E-05 
  29 6.963E-05 5.813E-05 4.596E-05 6.161E-05 5.813E-05 3.513E-05 
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Table3.3(a) 各衛星 1 ヶ月分時間帯ごとの時計バイアス誤差 R.M.S.E. 
 
ブロッ
ク 
時間帯 
衛星番号 
0 時 
(m) 
2 時 
(m) 
4 時 
(m) 
6 時 
(m) 
8 時 
(m) 
10 時 
(m) 
  3 7.065  7.522  7.906  7.784  7.542  7.209  
  8 7.165  6.397  6.081  6.217  6.127  6.961  
ⅡA Cs 9 7.283  7.629  6.898  6.220  6.535  7.214  
  10 7.193  7.190  6.878  7.016  7.136  7.203  
  27 7.873  8.772  6.624  4.843  5.441  7.666  
  30 7.162  7.234  7.420  7.210  6.654  7.052  
  4 6.750  6.367  6.559  6.845  6.920  7.077  
  6 7.227  7.328  7.429  7.400  7.342  7.304  
ⅡA Rb 25 6.891  6.796  6.850  7.359  7.206  7.113  
  26 7.229  7.238  7.143  7.013  7.078  7.183  
  32 6.967  7.349  7.454  7.238  6.989  6.769  
  2 6.291  6.276  6.309  6.321  6.357  6.359  
  11 5.160  5.258  5.236  5.097  4.970  5.075  
  13 5.242  5.221  5.239  5.177  5.086  5.220  
  14 5.104  5.113  5.104  5.182  5.142  5.119  
  16 5.261  5.205  5.188  5.179  5.343  5.354  
ⅡR Rb 18 5.067  5.114  5.204  5.119  5.075  5.056  
  19 6.200  6.243  6.273  6.152  6.174  6.182  
  20 5.129  5.106  5.101  5.084  5.127  5.178  
  21 5.280  5.295  5.281  5.365  5.424  5.236  
  22 6.574  6.583  6.566  6.667  6.713  6.739  
  23 6.246  6.240  6.285  6.227  6.245  6.289  
  28 5.241  5.173  5.151  5.052  5.001  5.052  
  5 6.194  6.174  6.266  6.310  6.350  6.324  
  7 6.324  6.317  6.239  6.302  6.261  6.306  
ⅡR-M  12 6.282  6.326  6.404  6.482  6.468  6.440  
 Rb 15 6.309  6.375  6.423  6.340  6.341  6.366  
  17 6.479  6.388  6.312  6.369  6.370  6.371  
  29 6.332  6.268  6.361  6.491  6.449  6.462  
  31 6.483  6.491  6.557  6.498  6.507  6.686  
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Table3.3(b) 各衛星 1 ヶ月分時間帯ごとの時計バイアス誤差 R.M.S.E. 
 
ブロッ
ク 
時間帯 
衛星番号 
12 時 
(m) 
14 時 
(m) 
16 時 
(m) 
18 時 
(m) 
20 時 
(m) 
22 時 
(m) 
  3 7.443  7.065  7.926  7.826  7.065  6.946  
  8 7.074  7.165  7.524  8.656  7.165  7.771  
ⅡA Cs 9 7.407  7.283  6.954  6.012  7.283  7.656  
  10 7.248  7.193  6.948  7.037  7.193  7.025  
  27 8.160  7.873  7.476  5.373  7.873  7.429  
  30 7.318  7.162  7.390  6.900  7.162  6.984  
  4 6.803  6.750  6.569  6.771  6.750  7.027  
  6 7.304  7.227  7.511  7.355  7.227  7.223  
ⅡA Rb 25 7.029  6.891  6.971  7.088  6.891  7.399  
  26 7.320  7.229  7.187  6.858  7.229  7.090  
  32 6.862  6.967  7.318  7.160  6.967  6.787  
  2 6.383  6.291  6.373  6.358  6.291  6.362  
  11 5.226  5.160  5.223  5.095  5.160  5.059  
  13 5.260  5.242  5.236  5.214  5.242  5.191  
  14 5.141  5.104  5.129  5.112  5.104  5.095  
  16 5.269  5.261  5.178  5.205  5.261  5.324  
ⅡR Rb 18 5.081  5.067  5.351  5.336  5.067  5.145  
  19 6.190  6.200  6.267  6.199  6.200  6.229  
  20 5.209  5.129  5.152  5.134  5.129  5.138  
  21 5.311  5.280  5.266  5.366  5.280  5.251  
  22 6.701  6.574  6.791  6.770  6.574  6.595  
  23 6.247  6.246  6.295  6.239  6.246  6.333  
  28 5.025  5.241  5.148  5.216  5.241  5.444  
  5 6.290  6.194  6.251  6.277  6.194  6.284  
  7 6.377  6.324  6.304  6.357  6.324  6.288  
ⅡR-M  12 6.319  6.282  6.392  6.451  6.282  6.409  
 Rb 15 6.326  6.309  6.478  6.350  6.309  6.374  
  17 6.461  6.479  6.538  6.594  6.479  6.611  
  29 6.327  6.332  6.350  6.558  6.332  6.415  
  31 6.697  6.483  6.609  6.508  6.483  6.539  
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3.4 結言 
 
本章では現在航法メッセージ精度を評価するために、航法メッセージ精度評
価を行った。現在の航法メッセージで全衛星の位置誤差約 1.5m で、速度の速
さの誤差平均は 2.6×10-4m/sec である。衛星時計による誤差は約 6.3m である
ことがわかった。衛星の位置誤差と速度誤差が 12 時間周期で振動している現
象が見られる。これは GPS 衛星の周回周期は約 12 時間のためだと考えられ
る。 
衛星位置誤差ではブロックⅡR-M の航法メッセージの精度が他のブロック
より高い傾向が見られた。時計誤差ではブロックⅡR の航法メッセージの精度
が他のブロックより高い傾向が見られた。本研究は航法メッセージを初期値と
して、衛星位置を予測するため、初期値の精度が予測精度に影響すると考えら
れる。したがって、衛星位置予測ではブロックⅡR-M の衛星、時計バイアス
の予測ではブロックⅡR の衛星の予測精度が高いと予想される。 
 その上、第 4 章で衛星位置予測を行う際に初期値が何時の航法メッセージを
用いるかを決定するため、各衛星の航法メッセージ精度と時間帯の関係を調べ
た。しかし、各衛星の精度の時間帯の関係は一定ではない。かつ、ブロックと
の関係も見当たらない。一日中三つの要素が揃えて全部高い精度が示す時間帯
がないため、軌道予測する際に初期値が 0 時の航法メッセージパラメータを用
いることを決定した。 
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第 4 章 
衛星位置予測 
 
4.1 緒言 
 
 前章では航法メッセージから衛星位置の計算方法を述べ、衛星位置測定実験
により得られた衛星位置誤差を用い、いまの航法メッセージの精度について評
価した。本章では、過去の航法メッセージを用い衛星位置予測モデルについて
説明し、実際の航法メッセージを用い、衛星位置予測シミュレーションを行う。
予測した結果と精密暦を比較することにより、誤差要因及び各補正モデルの適
切性を評価した上で、測位衛星にとって最適なモデルとパラメータを選定した。
提案した予測法の精度を評価し、有効性を示す。 
 
4.2 衛星位置予測方法 
 
本研究で衛星軌道予測計算を行う場合は主に、地球重力ポテンシャル、太
陽・月ポテンシャル、太陽輻射圧、一般相対論補正の四つの摂動を考慮する。
それぞれの摂動に対し補正モデルで補正し、衛星軌道予測計算を行う。 
 
4.2.1 地球重力ポテンシャル 
 
地球重力ポテンシャルに対し、現在よく使われる補正モデルは三つある。そ
れぞれは GEM T-3、JGM-3 と EGM96 モデルである。この三つのモデルとも
に米国航空宇宙局のゴダード宇宙飛行センター（GSFC：Goddard Space 
Flight Center）で GRS80 楕円体を基準にし、人工衛星で測定した地球重力ポ
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テンシャルへの解析により作られたモデルである。GEM T-3 と JGM-3 比べ、
二つともポテンシャル係数が 70 次まで計算できるが、GEM T-3 より JGM-3
モデルの方は精度がいい。IERS(International Earth Rotation and Reference 
Systems Service)で出した報告書「 IERS Technical Note No.21 IERS 
Conventions (1996)」[5]の中にも JGM-3 モデル[6]が推奨された。JGM-3 と
EGM96 では大きな違いは月・太陽による起潮力ポテンシャルの時間依存性の
無い項による変形である Permanent Tide に対するアプローチが異なること
である。EGM96 では、地球重力場係数に Permanent Tide の寄与が含まれ
ていないため、固体地球潮汐の影響で重力場係数が変化する分を計算する際に
Permanent Tide の分を加えてやる必要がある。これに対し、JGM-3 では
Permanent Tide による変形分も含めた地球重力場係数が与えられているの
で、補正の必要はない。[7]したがって、本実験では地球重力ポテンシャルの
モデルが JGM-3 モデルを使用する。 
 
地球重力ポテンシャル非球面成分による摂動の計算式は下のようになる。 
zyx ,, (m )は地心慣性座標系での衛星位置で、衛星から地心までの距離 r (m )
は次式で与えられる。 
222 zyxr               (4.1) 
座標変換行列T を用い、衛星位置を地心慣性座標系から地球固定座標系への変
換は次式で与えられる 
r ：地球固定座標系での衛星位置 (m ) 
t：2000Jan 1d 12h TT からの経過をユリウス世紀で計った時間 
























 
z
y
x
tTrtT
z
y
x
r )()( 11                         (4.2) 
衛星地心緯度 ( rad )は次式で与えられる  
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22
arctan
yx
z


                          (4.3) 
衛星経度 ( rad )は次式で与えられる  
),(2 xyATAN                               (4.4) 
R ( 2sec/m )は地球固定座標系での地球重力ポテンシャル非球面成分で、 
地球重力定数は 1410986004415.3 eGM  (
23 sec/m )で定義される。 
maxn は重力係数最大次数である。 
地球固定座標での上下方向の地球重力ポテンシャル非球面成分による摂動 
r
R


( 2sec/m )は次式で与えられる 










 n
m
nmnmnm
nn
n
ee mSmCP
r
R
n
r
GM
r
R
02
2
)sincos)((sin)1(
max
    (4.5) 
地球固定座標での南北方向の地球重力ポテンシャル非球面成分による摂動 

R
( 2sec/m )は次式で与えられる 
)sincos(
sin
)(sincos
02
max




mSmC
d
Pd
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R
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n
m
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n
ee 










    (4.6) 
地球固定座標での東西方向の地球重力ポテンシャル非球面成分による摂動 

R
( 2sec/m )は次式で与えられる 










 n
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nn
n
ee mSmCmP
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R
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GMR
02
)cossin()(sin
max


       (4.7) 
地球固定座標系での地球重力ポテンシャル非球面成分による摂動 
r
R


 ( 2sec/m )は次式で与えられる 
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
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方向を示すため、単位ベクトル(  eeer )を掛ける 
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(4.10) 
したがって、求められた結果を地球固定座標系から地心慣性座標系へ変換し、
地球重力 
ポテンシャル非球面成分による摂動 1a (
2sec/m ) は次式で与えられる 
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4.2.2 太陽・月ポテンシャル 
 
 本研究では他天体が衛星への影響成分を太陽と月のポテンシャルだけと考
える。補正モデルはジェット推進研究所（JPL: Jet Propulsion Laboratory）
で出した DE405/LE405 天体暦[8]を使い、計算する。 
太陽・月ポテンシャルによる摂動の計算式は下のようになる。 
r：天体重心から衛星までの距離(m ) 
R：天体の半径(m ) 
222 ,, zyx  は地心慣性座標系での zyx ,, 軸方向の太陽、月重力による摂動である。 
太陽、月の重力による摂動 2a (
2sec/m )は次式で与えられる 

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
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                 (4.12) 
( moonjsunj :3,:2  ) 
 
4.2.3 太陽輻射圧 
 
 GPS 衛星が地球を周回し、太陽光を当たらない地球影に位置するときがあ
るので、その場合を考慮し、まず食判定をする。 
 食判定について、現在よく使われる補正モデルは二つがある。一つは円筒モ
デルである。 
このモデルは太陽光が平行に照らして来ると考え、作られたモデルである。 
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Figure 4.1 円筒モデル 
 
円筒モデルの計算式は下のようになる。 
r：衛星から地心までの距離(m ) 
sunR ：地球から太陽までの距離(m ) 
太陽－地球－衛星角 ( rad )は次式で与えられる 
sun
sun
Rr
Rr 
 arccos                                (4.13) 
近似地球半径は 6402000eR (m )で定義される。 
太陽輻射圧が衛星への影響の割合を示すため、shadow factor： S を設ける。 
2

   かつ eRr sin の場合： 0S 食(衛星が地球影内に位置する) 
2

   または eRr sin の場合： 1S 食でない(衛星が地球影外に位置する) 
 
 もう一つは本影/半影モデルである。本影/半影モデルは太陽の直径を考慮し、
太陽光が広がった光源から照らして来ると考え、作られたモデルである。 
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Figure 4.2 本影/半影モデル 
 
本研究では、より正確に衛星位置を予測するため、もっと現実に近い本影/
半影モデルを使用する。 
本影/半影モデルの計算式は下のようになる。 
太陽－衛星－地球角 ( rad )は次式で与えられる 
))(arccos( sunRrr                       (4.14) 
近似太陽半径は 696000000sR (m )で定義される。 
衛星から見た太陽視半径の角度 S ( rad )は次式で与えられる。 
rR
R
sun
s
S

 arcsin                           (4.15) 
近似地球半径は 6402000eR (m )で定義される。 
衛星から見た地球視半径の角度 E ( rad )は次式で与えられる。 
r
Re
E arcsin                           (4.16) 
図 4.3 のように地球が太陽光を遮る交点－太陽－地球の角度 S ( rad )は次式で
与える 
S
ES
S



2
arccos
222 
                       (4.17) 
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太陽光を遮る交点－地球－太陽の角度 E ( rad )は次式で与える 
E
SE
E



2
arccos
222 
                     (4.18) 
 
Figure 4.3 地球が太陽光を遮る具合 
 
太陽輻射圧が衛星への影響の割合を示すため、shadow factor： S を設け、次
式で与えられる。 
2
2
)(
1
S
EEESSS

 
    ( 10  S )            (4.19) 
SE   の場合： 0S (本影) 
SE   の場合： 1S (日向) 
SESE   の場合：(半影) 
 
 食判定により、衛星が本影に位置する場合を除き、太陽輻射圧による摂動を
考慮する。 
 
 太陽輻射圧のモデルがたくさんあるが、本研究では、比較するためにシンプ
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ルモデルと GSPM モデルを使用する。 
 シンプルモデルは O.Montenbruck, E.Gill(2001) [9]が出したモデルで、衛
星が受けた太陽輻射圧のよる加速度が太陽と衛星を結ぶ直線上の成分だけと
考えたモデルである。 
 
Figure 4.4 シンプルモデル 
シンプルモデルでの太陽輻射圧による摂動の計算は下のようになる。 
rC ：反射係数 
A：太陽輻射圧の面積( 2m ) 
m：衛星の質量( kg ) 
r：衛星から太陽までの距離(m ) 
地球と太陽の距離の平均値は 0.14959787069.1Au (m )で定義される。 
太陽輻射圧による摂動 simplea3 (
2sec/m )は次式で与えられる 
 
3
26
3
1056.4
rm
AuAC
a rsimple




                    (4.20) 
 
GSPM モデルは Y.Bar-Sever, D.Kuang(2004) [10]が出した衛星太陽電池パ
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ネル不均等などのため、他方向に生じた加速度も三次元で考慮したモデルであ
る。 
 
Figure 4.5 GSPM モデル 
太陽輻射圧の計算には衛星固定座標系で行う。 
衛星固定座標系は、衛星アンテナが地球中心に向く方向を z軸とする。太陽
電池パネルの中心を結ぶ線が y軸とする。 zy, 軸でできた平面と垂直な方向を
x軸とする。 
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Figure 4.6 衛星固定座標系 
GSPM モデルの計算は下のようになる。 
 ：地球－衛星－太陽角( rad ) 
s：太陽輻射圧が距離との関係を表す係数 
r：衛星から太陽までの距離(m ) 
地球と太陽の距離の平均値は 0.14959787069.1Au (m )で定義される。 
0_YC ：Ybias パラメータ 
太陽輻射圧による摂動( 2sec/m )は次式で与えられる 
)5cos_3cos_cos_(/)/(10
)2cos_cos_(/)/(10_
)7sin_5sin_
3sin_2sin_sin_(/)/(10
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

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


   (4.21) 
GSPM モデルの各パラメータは下の表になる 
 ：太陽と地球を結ぶ線と衛星軌道面の角( rad ) 
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Table 4.1 GSPM モデルの各パラメータ 
 
パラメータ ブロックⅡA ブロックⅡR 
1_ XS  9820.8  9310.10  
2_ XS  


cos0407.0sin/0002.0
sin0002.00509.0


 


cos1477.0sin/0016.0
sin0022.00172.0


 
3_ XS  0045.0  2476.0  
5_ XS  1060.0  2283.0  
7_ XS  0028.0  0140.0  
1_ ZC  6044.8  6411.11  
3_ZC  0225.0  0583.0  
5_ ZC  0543.0  0571.0  
2_YC  0175.0  0064.0  
1_YC  


cos0252.0sin/0302.0
sin0459.00271.0


 


cos0272.0sin/0199.0
sin0172.00195.0


 
 
4.2.4 一般相対論補正 
 
本研究では、一般相対論補正のモデルを IERS で出した報告書「IERS 
Technical Note No.21 IERS Conventions (1996)」[11]の中で推奨されたモデ
ルを使用する。 
相対論補正による摂動の計算式は下のようになる。 
光速は 81099792458.2 c ( sec/m )で定義される 
r：衛星位置(地心慣性座標)(m ) 
v：衛星速度(地心慣性座標)(m ) 
相対論補正による摂動 4a (
2sec/m )は次式で与えられる。 












 vvrrv
r
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GM
a ee )(4
4 2
324
               (4.22) 
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4.2.5 衛星運動方程式 
 
 地球周回衛星の運動方程式は摂動 432,1 ,, aaaa を使い以下のように書ける。す
なわち時刻 t , 衛星位置 r , 速度vから加速度 r を求めることができる。 



4
1
3
i
i
e a
r
rGM
r                           (4.23) 
1a ：地球重力ポテンシャル非球面成分による摂動(
2sec/m ) 
2a ：太陽、月の重力による摂動(
2sec/m ) 
3a ：太陽輻射圧による摂動(
2sec/m ) 
4a ：相対論補正による摂動(
2sec/m ) 
 
衛星位置 ),,( zyxr  の微分により速度 ),,( wvuv  が求められる。 
速度 ),,( wvuv  の微分により加速度 ),,( wvur   が求められる。 
連立 1 階微分方程式の形に直すと以下の通り。 


























3
1
3
3
1
3
3
1
3
i
i
e
i
i
e
i
i
e
z
r
zGM
w
y
r
yGM
v
x
r
xGM
u
wz
vy
ux






                          (4.24) 
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4.2.6 衛星軌道予測計算 
 
連立 1 階常微分方程式 
),,,,(
),,,,(
),,,,(
21
2122
2111
nnn
n
n
xxxtfx
xxxtfx
xxxtfx







                      (4.25) 
及び、 0t における nxxx ,, 21 の初期値が与えられる場合、 ,,, 321 ttt における
nxxx ,, 21  の値は、数値積分により計算できる。 
 上記連立常微分方程式において、 wxvxuxzxyxxx  654321 ,,,,, と
し、衛星位置初期値 ),,( 0000 zyxr  、衛星速度初期値 ),,( 0000 zyxv  を使って、
数値積分により衛星運動方程式を解くことにより、 ,,, 321 ttt における衛星位
置 ),,( zyxr  、速度 ),,( wvuv  を求める。 
 
 
4.3 シミュレーション方法 
 
航法メッセージを初期値とし、2008 年 11 月 1 日 0 時から 2009 年 10 月 3
日 24 時まで、 毎月の最初の 72 時間のデータを用い、72 時間に渡り、60 秒
ごとに 32 個の衛星に対し、衛星位置予測した。予測結果と IGS の精密暦と比
較し、予測精度を評価する。 
 予測する際に用いる補正モデルの組み合わせは以下の 3 通りになる。 
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Table 4.2 補正モデルの設定 
 
モデル Case 1 Case 2 Case 3 
地球ポテンシャル 8 4 8 
太陽輻射圧 GSPM GSPM Simple 
他天体ポテンシャル 太陽、月ポテンシャル 
食 本影/半影 
相対論 IERS Conventions (1996) 
積分ステップ 30 
章動 IERS Conventions (1996) 
 
実験で予測した衛星位置は ),,( iii zyxr  とし、IGS の精密暦で記載されてい
る真の衛星位置は ),,( 0000 zyxr  とする。 
衛星位置誤差の計算は次式で与える 
2
0
2
0
2
0 )()()( zzyyxxr iii                   (4.26) 
実際測位の影響するのは衛星位置予測誤差ではなく、衛星までの距離方向の
誤差のため、本実験では、予測結果のレンジ誤差も用い、評価する。レンジ誤
差は予測した衛星の位置から受信機までの距離と正確な衛星位置から受信機
までの距離を比較した誤差である。 
 本実験では、受信機の位置情報を江東区の電子基準点のデータを使用した。
江東区の電子基準点は地球固定座標系での座標は 
( 0099.3698794,5713.3346977,0157.3963073  zyx ) 
したがって、レンジ誤差の計算は次式で与える 
2
0
2
0
2
0
222 )()()()()()( zzyyxxzzyyxxrange iii   
(4.27) 
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4.4 シミュレーション結果 
 
図 4.7 は例として 17 番衛星の Case1、2、3 の衛星予測距離誤差を示す図で
ある。  
Case1 の場合は 72 時間経過すると、衛星の予測距離最大誤差は約 30m に
なる。Case2、地球ポテンシャルが 4 次にした場合は 72 時間経過すると、衛
星の予測距離最大誤差は約 50m になる。Case3、太陽輻射圧のモデルがシン
プルなモデルに変えた場合は 72 時間経過すると、衛星の予測距離最大誤差は
約 250m になることがわかる。 
 
Figure 4.7 PRN17 番衛星 Case1、2、3 の衛星予測距離誤差 
 
図 4.8 は例として 17 番衛星の Case1、2、3 の衛星予測レンジ誤差を示す図
である。 
Case1 の場合は 72 時間経過すると、衛星の予測最大レンジ誤差は約 10m に
なる。Case2、地球ポテンシャルが 4 次にした場合は 72 時間経過すると、衛
星の予測最大レンジ誤差は約 15m になる。Case3、太陽輻射圧のモデルがシ
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ンプルなモデルに変えた場合は 72 時間経過すると、衛星の予測最大レンジ誤
差は約 80m になることがわかる。 
 
Figure 4.8 PRN17 番衛星 Case1、2、3 の衛星予測レンジ誤差 
 
実際測位の影響するのは衛星位置予測誤差ではなく、衛星までの距離方向の
誤差のため、本研究では、予測結果に対し、主にレンジ誤差を用い、評価する。
図 4.9 は Case1 の場合の各衛星の一年間の最大レンジ誤差の平均値および標
準偏差を示す図である。全部の衛星に対して、72 時間以内の衛星軌道予測で
は、最大レンジ誤差が約 90m 以内になっていることがわかる。 
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Figure 4.9  Case1 の場合の各衛星の一年間の最大レンジ誤差 
の平均値および標準偏差 
 
表 4.3 は一年間の各 case の最大レンジ誤差の平均値及び標準偏差を示す。
PRN01 衛星はいまだ不健康のため、予測結果を異常として排除する。予測結果の
中にたまに大きい誤差が出る場合があるため、一年間の最大レンジ誤差の標準
偏差が平均値より大きい場合がある。 
Case2、地球ポテンシャルが 4 次にした場合は全部の衛星に対して、72 時
間以内の衛星軌道予測では、最大レンジ誤差が約 90m 以内になっていること
がわかる。 
Case3、太陽輻射圧のモデルがシンプルなモデルに変えた場合は全部の衛星
に対して、72 時間以内の衛星軌道予測では、最大レンジ誤差が約 130m 以内
になっていることがわかる。 
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Table 4.3 一年間の各 Case の最大レンジ誤差の平均値及び標準偏差 
 
 case1  case2  case3  
PRN 
平均 
(m) 
標準偏差 
(m) 
平均 
(m) 
標準偏差 
(m) 
平均 
(m) 
標準偏差 
(m) 
2 18.96 11.14 15.65 10.40 65.95 25.24 
3 40.42 17.30 41.87 17.44 66.36 28.85 
4 55.65 62.49 58.57 61.96 75.85 58.23 
5 20.72 14.07 19.75 14.02 52.04 17.35 
6 38.48 16.37 38.52 16.04 65.26 31.69 
7 32.67 13.32 34.71 14.07 71.85 19.22 
8 33.87 30.25 33.17 32.70 59.51 18.07 
9 88.31 147.99 88.24 147.77 134.64 146.38 
10 40.98 35.48 43.26 36.46 65.94 33.34 
11 64.87 14.90 65.52 14.62 103.27 34.33 
12 24.25 12.10 26.98 11.92 69.55 27.58 
13 59.00 34.87 54.06 33.97 91.82 18.21 
14 42.00 10.15 46.71 10.54 86.31 18.19 
15 45.22 35.06 44.02 34.67 92.61 38.61 
16 69.07 13.72 71.07 14.75 101.71 24.38 
17 16.94 8.77 15.72 6.87 60.28 23.01 
18 64.48 33.69 66.64 33.59 100.94 33.91 
19 43.10 56.90 42.68 56.87 81.64 44.17 
20 54.16 18.95 50.81 18.00 90.89 27.81 
21 64.86 15.81 62.25 15.85 93.56 12.07 
22 33.93 26.32 34.87 26.58 72.73 18.75 
23 35.35 17.05 38.42 18.60 84.65 14.91 
24 37.16 11.07 37.15 11.42 54.51 16.17 
25 16.52 9.64 16.29 8.65 48.71 10.66 
26 32.48 45.13 34.78 44.08 73.98 44.09 
27 89.45 117.11 89.18 115.23 119.75 93.59 
28 77.47 66.81 77.25 66.95 102.67 63.05 
29 19.10 25.88 22.56 25.95 60.68 32.49 
30 31.82 25.68 31.06 26.35 63.40 22.77 
31 48.74 29.23 45.82 29.44 90.27 28.36 
32 33.53 13.40 31.07 12.86 59.08 17.62 
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表 4.4 は一年間の各グループのレンジ誤差の平均値及び標準偏差を示す。レ
ンジ誤差の平均値と標準偏差から、ブロックⅡR-M の予測精度が予想通り最
も高いことがわかった。 
Table4.4 一年間の各グループのレンジ誤差の平均値及び標準偏差 
ブロック 平均値 (m) 標準偏差 (m) 
ⅡA (Cs) 51.89 78.64 
ⅡA (Rb) 33.63 36.38 
ⅡR (Rb) 52.19 36.10 
ⅡR-M (Rb) 30.87 25.71 
 
4.5 結言 
 
 本章では、実際の航法メッセージを用い、衛星位置予測シミュレーションを
行った。予測した結果と精密暦を比較することにより、誤差要因及び各補正モ
デルの適切性について評価した。 
 以上の結果から、衛星位置誤差のトレンドは時間につれて、大きくなるが、
レンジ誤差のトレンドはほぼ水平になっていて、振動がだんだん大きくなる傾
向がある。 
地球ポテンシャル次数が 8 次のとき、全部の衛星に対して適している傾向が
ある。太陽輻射圧のモデルが GSPM モデルからシンプルモデルに変えた場合
は多くの衛星の予測誤差が約 2 倍以上になる傾向が見られる。したがって、
GSPM モデルはシンプルモデルより GPS 衛星に適していると考えられる。 
地球ポテンシャル次数が 8 次、太陽輻射圧のモデルが GSPM モデルを用い
る場合は全部の衛星に対して、72 時間以内の衛星軌道予測では、最大レンジ
誤差が約 90m 以内になっている。ブロックⅡR-M の予測精度が最も高いこと
がわかった。その原因の一つとしては、初期値精度の影響だと考えられる。 
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第 5 章 
衛星時計バイアス予測 
 
5.1 緒言 
 
GPS 受信機は衛星が送信する電波を受信して、衛星と受信機間の距離を割
り出す。割り出しは衛星で送信された電波が受信機に届くまでの時間を測って
計算する。従って、受信機時計の時刻と衛星時計の時刻は極めて正確でなけれ
ばならない。 
GPS 衛星にはセシウム原子時計、あるいはルビジウム原子時計が搭載され
ている。これらの時計には実際バイアスを持っている。この原子時計の時刻は
地上の管制システムで管理し、主制御局では衛星軌道と同様に時計バイアスの
推定も行われている。推定した時計パラメータは衛星航法メッセージの一部と
して衛星の送信し、衛星からユーザーへ放送する。したがって、二時間が経過
すると航法メッセージが無効になり、その中の時計パラメータも無効になって
しまう。 
 本実験では、航法メッセージが無効になっている場合、過去の航法メッセー
ジを用い衛星時計バイアスを精密に予測するアルゴリズムを研究するために、
まず、衛星時計バイアスが時間経過に連れ劣化による誤差を評価した。次に過
去の航法メッセージを初期値とし、衛星時計バイアスを予測した。予測した結
果と IGS の精密暦を比較し、各予測方法の適切性を評価する。また衛星ブロ
ックごとの時計特性についても評価する。 
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5.2 衛星時計バイアス評価 
 
方法としては初期値が航法メッセージの 0 時のときの時計パラメータを用
い、通常の時計バイアスの計算方法で補正をかけずに、その後の三日間の衛星
時計バイアスを計算した。予測した結果と IGS の精密暦と比較し、誤差を距
離に換算し、衛星時計バイアスが時間経過に連れ劣化による誤差を評価した。 
時計バイアスの計算は次式で与える 
)(10 ocffsv ttaat                          (5.1) 
svt ：GPS 衛星の時計オフセット 
0fa ：時計補正 0 次項パラメータ 
1fa ：時計補正 1 次項パラメータ 
t：GPS システム時刻 
oct ：エポック時刻 
 
5.3 衛星時計バイアス予測方法 
予測方法としては、GPS 時計パラメータを最小二乗法でフィティングし、
その後の三日間の衛星時計バイアスを予測する。予測した結果と IGS の精密
暦と比較し、誤差を距離に換算し、評価する。 
具体的の時計パラメータフィティングシミュレーションは次の四つの方法
で行った。予測期間は 2009 年 10 月 1 日から、１日ごとにずらし、三日間を
予測単位として、2009 年 10 月 13 日まで、10 通りでミュレーションした。 
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Table 5.1 フィティング方法 
 
フィティングするデータの期間 予測期間 フィティング次数 
24 時間分  
三日間 
 
1 次 
48 時間分 1 次 
24 時間分 2 次 
48 時間分 2 次 
 
各予測方法を評価するため、各予測結果の相対平方平均二乗誤差
(R.R.M.S.E.)を求めた 
基準となる精密暦の標準偏差 x は次式で与える 
  2)(
1
xxix vv
n
                              (5.2) 
xiv ：精密暦 
xv ：精密暦の平均値 
 
R.R.M.S.E は次式で計算される 
x
xixi vv
n
RRMSE

 

2)~(
1
                         (5.3) 
xiv
~ ：予測値 
R.R.M.S.E.は小さければ小さいほど予測がいいと言われている。 
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5.4 シミュレーション結果 
 
 衛星時計の特性を調べるために、予測結果を衛星ブロックおよび原子時計の
種類によって四つのグループに分かれる。 
 
Table 5.2 衛星ブロックと原子時計 
 
衛星形状 原子時計 衛星番号 
ブロックⅡA Cs 03,08,09,10,24,27,30 
ブロックⅡA Rb 04,06,25,26 ,32 
ブロックⅡR Rb 02,11,13,14,16,18,19, 20,21,22,23,28 
ブロックⅡR-M Rb 01,05,07,12,15,17,29,31 
 
図 5.1 は四月ブロックごとの時計誤差及び各衛星の一年間の時計誤差平均
値を表す図である。青色はブロックⅡA の Cs の時計を搭載している衛星を表
す。紫色はブロックⅡA の Rb の時計を搭載している衛星を表す。緑色はブロ
ックⅡR の Rb の時計を搭載している衛星を表す。黄色はブロックⅡR-M の
Rb の時計を搭載している衛星を表す。全体的に各衛星が 72 時間以内の劣化
による時計バイアスの誤差は約 15m 以内になっていることがわかる。 
表 5.3 は一年間の各グループの時計誤差の平均値及び標準偏差を示す。時計
誤差の平均値と標準偏差から、ブロックⅡR の予測精度が予想通り最も高いで
あることがわかった。ブロックⅡA の時計誤差がブロックⅡR/ⅡR-M より大
きい傾向が見られる。また標準偏差からブロックⅡA の Cs の時計は Rb の時
計より安定していることがわかる。 
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Figure 5.1 各衛星の一年間の時計バイアス誤差の平均値および標準偏差 
 
Table 5.3  一年間の各グループの時計誤差の平均値及び標準偏差 
 
ブロック 平均値 (m) 標準偏差 (m) 
ⅡA (Cs) 10.33 5.44 
ⅡA (Rb) 10.19 6.15 
ⅡR (Rb) 6.12 3.66 
ⅡR-M (Rb) 7.53 4.42 
 
時計の長期変動性を検証するため、劣化による時計バイアスの誤差を月ごと
に統計した。図 5.2～5.5 までは以上の結果から各グループの中で例とした衛
星の一年間の月ごとの時計誤差及びそのブロックの月ごとの時計誤差の平均
値を表す図である。 
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Figure 5.2 PRN08 の月ごとの時計誤差 
及びブロックⅡA(Cs)の月ごとの時計誤差の平均値 
 
 
 
Figure 5.3  PRN32 の月ごとの時計誤差 
及びブロックⅡA(Rb)の月ごとの時計誤差の平均値 
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Figure 5.4  PRN22 の月ごとの時計誤差 
及びブロックⅡR(Rb)の月ごとの時計誤差の平均値 
 
 
Figure 5.5 PRN31 の月ごとの時計誤差 
及びブロックⅡR-M(Rb)の月ごとの時計誤差の平均値 
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表 5.4 は 2009 年 10 月 1 日から 3 日までの各予測方法で予測した衛星時計
誤差の絶対値の最大値を距離の換算したものを示す。赤字は各衛星に対して、
五つの予測方法の中に誤差が一番小さい値であることを示す。 
 表 5.5 は 2009 年 10 月 7 日から 9 日までの各予測方法で予測した衛星時計
誤差の絶対値の最大値を距離の換算したものを示す。 
表 5.6 は 2009 年 10 月 1 日から 13 日まで 10 通りで各予測方法で予測した
衛星時計誤差の絶対値の最大値を距離の換算したものの R.M.S.E を示す。 
 表 5.7 は 2009 年 10 月 1 日から 3 日までの各予測方法で予測した衛星時計
バイアスの R.R.M.S.E.を示す。太字各衛星に対して、五つの予測方法の中に
R.R.M.S.E.が一番小さい値で、つまり予測方法が最適であることを示す。斜
体字は R.R.M.S.E.の値が 0.5 を超えている場合を示す。通常 R.R.M.S.E.が 0.5
を超えると予測が成り立っていないと言われているが、この場合はもともとの
時計バイアスを大きいためと考えられる。 
 表 5.8 は 2009 年 10 月 7 日から 9 日までの各予測方法で予測した衛星時計
バイアスの R.R.M.S.E.を示す。 
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Table 5.4 2009 年 10 月 1 日から 3 日までの各予測方法で予測した 
衛星時計誤差の絶対値の最大値を距離の換算したもの 
 
ブロック 
衛星
PRN 
劣化によ
る誤差 
(m) 
1 次 24 時
間 fitting 
(m) 
1 次 48 時
間 fitting 
(m) 
2 次 24 時
間 fitting 
(m) 
2 次 48 時
間 fitting 
(m) 
  3 8.08  12.71  11.25  74.18  23.50  
  8 7.87  7.77  10.17  7.81  26.03  
ⅡA Cs 9 12.03  6.07  5.60  68.59  14.90  
  10 8.99  11.26  11.34  21.70  13.09  
  27 5.73  5.66  6.00  5.70  10.52  
  30 14.09  10.77  11.05  29.11  10.81  
  4 11.90  5.30  8.42  27.44  14.99  
  6 12.28  19.41  22.26  5.99  7.23  
ⅡA Rb 25 4.75  15.14  7.56  44.99  38.34  
  26 8.68  10.66  10.25  12.03  11.56  
  32 5.07  6.84  4.38  30.66  6.78  
  2 4.68  4.60  4.47  6.20  7.44  
  11 2.47  5.67  2.09  23.74  17.24  
  13 11.51  9.75  10.72  16.57  4.64  
  14 6.29  4.74  4.08  3.12  9.77  
  16 3.62  5.29  5.79  4.12  3.54  
ⅡR Rb 18 2.40  6.49  5.63  4.98  2.81  
  19 7.34  5.77  6.20  4.45  4.90  
  20 2.54  2.55  2.83  2.53  2.56  
  21 5.92  4.59  4.40  3.60  4.54  
  22 10.16  20.10  1.98  7.80  76.32  
  23 4.12  3.94  4.33  22.44  3.95  
  28 5.50  6.64  8.85  10.72  5.11  
  5 11.66  16.71  22.90  4.81  5.33  
  7 8.65  7.24  7.86  5.32  5.09  
ⅡR-M  12 17.84  6.31  6.58  6.21  5.81  
Rb  15 6.09  5.05  4.39  6.63  9.78  
  17 5.21  2.72  2.85  15.17  2.72  
  29 13.62  9.85  10.61  30.90  7.16  
  31 7.72  5.37  5.42  6.91  5.90  
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Table 5.5 2009 年 10 月 7 日から 9 日までの各予測方法で予測した 
衛星時計誤差の絶対値の最大値を距離の換算したもの 
 
ブロック 
衛星
PRN 
劣化によ
る誤差 
(m) 
1 次 24 時
間 fitting 
(m) 
1 次 48 時
間 fitting 
(m) 
2 次 24 時
間 fitting 
(m) 
2 次 48 時
間 fitting 
(m) 
  3 9.79  16.69  13.67  64.01  24.60  
  8 32.81  36.23  38.95  12.99  34.11  
ⅡA Cs 9 10.54  5.52  7.68  15.56  10.06  
  10 8.03  10.26  11.21  26.93  12.10  
  27 9.61  10.37  10.75  125.81  11.10  
  30 8.34  8.27  9.32  75.54  23.95  
  4 6.52  8.49  6.21  9.94  16.04  
  6 11.97  16.03  20.48  22.67  7.27  
ⅡA Rb 25 19.98  19.76  21.88  12.30  21.66  
  26 9.86  6.61  8.53  14.04  6.50  
  32 8.99  9.52  6.83  79.72  21.41  
  2 5.88  5.94  5.93  5.81  6.00  
  11 11.43  6.22  7.73  4.84  4.95  
  13 7.15  6.49  6.71  5.21  5.42  
  14 4.99  5.72  7.43  11.68  5.56  
  16 6.71  6.68  6.69  5.44  7.19  
ⅡR Rb 18 5.27  6.20  6.49  15.84  6.74  
  19 5.98  6.16  6.12  6.02  6.08  
  20 4.97  4.88  4.93  11.24  4.90  
  21 8.70  5.87  6.70  5.45  5.57  
  22 14.61  12.98  18.46  51.01  7.28  
  23 5.32  7.75  7.77  6.37  8.57  
  28 5.20  5.03  3.69  5.17  18.67  
  5 12.96  14.99  20.97  13.09  5.96  
  7 7.95  7.72  8.28  6.52  6.78  
ⅡR-M  12 10.24  8.94  8.75  10.93  9.18  
 Rb 15 6.16  6.31  6.13  10.26  6.41  
  17 7.21  8.81  9.22  7.44  7.22  
  29 6.40  6.46  6.76  32.54  11.16  
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Table 5.6 2009 年 10 月 1 日から 13 日まで 10 通りで各予測方法で予測した 
衛星時計誤差の絶対値の最大値を距離の換算したものの R.M.S.E 
 
ブロック 
衛星
PRN 
劣化によ
る誤差 
(m) 
1 次 24 時
間 fitting 
(m) 
1 次 48 時
間 fitting 
(m) 
2 次 24 時
間 fitting 
(m) 
2 次 48 時
間 fitting 
(m) 
  3 8.48  11.43  10.08  63.06  27.03  
  8 20.16  18.94  21.76  49.75  24.43  
ⅡA Cs 9 11.23  9.76  8.80  30.86  19.12  
  10 10.21  13.43  12.53  41.57  28.09  
  27 9.59  11.27  11.41  45.17  17.79  
  30 9.95  14.47  11.04  61.22  35.77  
  4 10.42  10.94  10.15  22.37  21.61  
  6 17.00  19.76  22.89  18.82  9.62  
ⅡA Rb 25 14.90  18.60  18.48  41.81  34.71  
  26 13.10  12.16  12.74  34.13  15.02  
  32 9.00  8.49  9.05  37.40  11.62  
  2 8.33  5.90  5.68  12.77  8.17  
  11 8.31  6.93  6.98  13.10  8.75  
  13 9.76  7.92  8.04  13.01  5.60  
  14 7.43  5.93  5.81  17.92  7.75  
  16 5.45  5.84  6.06  6.23  5.88  
ⅡR Rb 18 6.91  6.91  6.89  13.53  6.40  
  19 7.74  7.28  7.52  13.00  7.85  
  20 4.68  5.54  5.36  7.82  7.49  
  21 7.66  5.88  5.94  8.09  6.55  
  22 14.40  14.42  15.43  34.03  25.35  
  23 5.93  7.10  7.35  10.79  7.93  
  28 5.53  7.16  6.44  16.22  17.63  
  5 14.07  18.03  21.51  16.62  8.34  
  7 8.22  7.18  7.38  11.87  7.72  
ⅡR-M  12 10.10  7.40  7.62  10.51  7.30  
 Rb 15 6.35  5.94  5.67  10.87  7.85  
  17 8.59  8.18  7.49  18.63  15.27  
  29 8.34  9.31  8.81  47.48  17.96  
  31 8.08  6.64  6.19  13.52  10.19  
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Table 5.7 2009 年 10 月 1 日から 3 日までの各予測方法で 
予測した衛星時計バイアスの R.R.M.S.E. 
 
ブロック 
衛星
PRN 
劣化によ
る誤差 
1 次 24 時
間 fitting 
1 次 48 時
間 fitting 
2 次 24 時
間 fitting 
2 次 48 時
間 fitting 
  3 0.035  0.058  0.050  0.293  0.105  
  8 0.165  0.104  0.267  0.128  0.375  
ⅡA Cs 9 0.178  0.089  0.065  0.728  0.185  
  10 0.323  0.389  0.391  0.631  0.442  
  27 0.032  0.031  0.033  0.031  0.068  
  30 0.139  0.103  0.114  0.175  0.098  
  4 0.020  0.006  0.016  0.032  0.017  
  6 0.068  0.104  0.119  0.040  0.056  
ⅡA Rb 25 0.012  0.033  0.018  0.061  0.066  
  26 0.232  0.272  0.263  0.295  0.286  
  32 0.024  0.031  0.022  0.099  0.029  
  2 0.038  0.051  0.046  0.070  0.079  
  11 0.035  0.106  0.039  0.320  0.238  
  13 0.968  0.848  0.923  0.854  0.494  
  14 0.043  0.035  0.031  0.022  0.056  
  16 0.038  0.048  0.052  0.043  0.034  
ⅡR Rb 18 0.019  0.069  0.061  0.058  0.039  
  19 0.148  0.127  0.134  0.080  0.118  
  20 0.092  0.113  0.128  0.088  0.097  
  21 0.089  0.076  0.074  0.053  0.075  
  22 0.386  0.719  0.046  0.378  2.258  
  23 0.318  0.351  0.406  1.238  0.281  
  28 1.606  1.959  2.672  2.922  1.532  
  5 0.032  0.045  0.063  0.013  0.022  
  7 0.408  0.360  0.383  0.300  0.253  
ⅡR-M  12 0.137  0.043  0.044  0.043  0.041  
 Rb 15 0.358  0.299  0.223  0.372  0.458  
  17 0.049  0.026  0.031  0.109  0.019  
  29 0.128  0.098  0.105  0.234  0.082  
  31 0.550  0.417  0.420  0.495  0.447  
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Table 5.8 2009 年 10 月 7 日から 9 日までの各予測方法で 
予測した衛星時計バイアスの R.R.M.S.E. 
 
ブロック 
衛星
PRN 
劣化によ
る誤差 
1 次 24 時
間 fitting 
1 次 48 時
間 fitting 
2 次 24 時
間 fitting 
2 次 48 時
間 fitting 
  3 0.062  0.107  0.087  0.224  0.152  
  8 0.500  0.585  0.627  0.253  0.565  
ⅡA Cs 9 0.156  0.077  0.120  0.189  0.093  
  10 0.279  0.339  0.366  0.706  0.386  
  27 0.087  0.096  0.103  0.791  0.111  
  30 0.054  0.061  0.053  0.523  0.165  
  4 0.013  0.016  0.012  0.018  0.024  
  6 0.076  0.099  0.125  0.094  0.041  
ⅡA Rb 25 0.048  0.048  0.052  0.035  0.052  
  26 0.244  0.189  0.227  0.223  0.127  
  32 0.047  0.046  0.035  0.248  0.080  
  2 0.043  0.053  0.053  0.046  0.058  
  11 0.199  0.129  0.151  0.072  0.096  
  13 0.839  0.798  0.816  0.478  0.696  
  14 0.027  0.048  0.059  0.044  0.043  
  16 0.065  0.065  0.065  0.051  0.068  
ⅡR Rb 18 0.078  0.086  0.089  0.152  0.090  
  19 0.097  0.145  0.142  0.103  0.134  
  20 0.199  0.222  0.232  0.370  0.217  
  21 0.138  0.106  0.118  0.074  0.086  
  22 0.444  0.412  0.559  1.007  0.199  
  23 0.488  0.674  0.675  0.390  0.710  
  28 1.503  1.437  0.907  1.511  4.178  
  5 0.041  0.047  0.064  0.028  0.018  
  7 0.388  0.432  0.455  0.249  0.389  
ⅡR-M  12 0.066  0.061  0.060  0.068  0.061  
 Rb 15 0.430  0.406  0.367  0.403  0.507  
  17 0.081  0.108  0.112  0.098  0.082  
  29 0.062  0.056  0.060  0.195  0.073  
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5.5 結言 
 
 以上の結果から全体的に各衛星が 72 時間以内の時計バイアス劣化による誤
差は約 15m 以内になっていることがわかった。 
グループごとの時計誤差の平均値からブロックⅡA の時計誤差がブロック
ⅡR/ⅡR-M より大きい傾向が見られる。また標準偏差からブロックⅡA の Cs
の時計は Rb の時計より安定していることがわかる。各衛星の月ごとの時計誤
差から長期変動性が見られない。 
劣化による時計誤差の推定結果を改善するために、時計パラメータをフィテ
ィングするシミュレーションを行った。最適な予測方法が一つの方法に収束し
ていないため、衛星一つ一つに個別対応が必要となると考えられる。表 5.6、
10 通りの予測結果の R.M.S.E.から、1 次での予測方法の適切性が 2 次より高
く、比較的に 2 次より安定していることがわかった。1 次フィティングの予測
結果と時計の劣化による推定結果を比較すると、全衛星に対して、1 次フィテ
ィングの予測精度が高い衛星数は約 48%を占め、劣化による時計誤差の推定
結果より予測誤差が約 1.3m 尐ない。したがって、時計パラメータをフィティ
ングする方法による改善効果が小さいと考えられる。
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第 6 章 
結論 
 
 本章では結論として、本論文のまとめと今後の課題について述べる。 
 
6.1 本論文のまとめ 
 
 本研究ではさまざまな分野での GPS 受信機高速測位の要求に応じて、特に
緊急事態があったとき、短時間でのユーザー位置測定を目的とし、過去の航法
メッセージを使い、測位衛星の精密な位置予測アルゴリズムを提案するために、
現在の人工衛星予測モデルが測位衛星に対しての適切性などを評価した。その
うえ、測位衛星にとって最適なモデルとパラメータを選定した。また、提案し
た予測法の精度を評価し、有効性を示した。  
 まず予測する際に初期値として使用される航法メッセージに対して、現在の
航法メッセージの精度について評価した。現在の航法メッセージで全衛星の位
置誤差約 1.5m で、速度の速さの誤差平均は 2.6×10-4m/sec である。衛星時計
による誤差は約 6.3m であることがわかった。また周回周期の影響で衛星の距
離誤差と速度誤差が 12 時間周期で振動していることがわかった。 
次に、実際の航法メッセージを用い、地球重力ポテンシャル、太陽・月ポテ
ンシャル、太陽輻射圧、一般相対論補正の四つの摂動を考慮し、それぞれの摂
動に対し補正モデルで補正し、衛星軌道予測シミュレーションを行った。地球
ポテンシャル次数が 8 次、太陽輻射圧のモデルが GSPM モデルを用いる場合
はよい予測結果が示している。全部の衛星に対して、72 時間以内の衛星軌道
予測では、ユーザー視線方向のレンジ誤差が約 90m 以内になっていることが
わかる。 
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 最後では測位精度に大きい影響がある衛星時計バイアスにも予測シミュレ
ーションを行った。全体的に各衛星が 72 時間以内の時計バイアス劣化による
誤差は約 15m 以内になっていることがわかった。ブロックⅡA の時計誤差が
ブロックⅡR/ⅡR-M より大きい傾向が見られる。 
従って、本研究で提案した予測法を用い、三日間内の予測誤差は、衛星から
ユーザーまでの距離に与える誤差成分の最大値は 100m 以下になり、ユーザー
位置決定誤差は 100m 以下に収めることが可能であることが分かった。 
よって、事故災害等の緊急時において三日間内に 100m 精度のユーザー位置
情報が迅速に得られることが期待できる。 
 
6.2 今後の課題 
 
本研究では現在の衛星予測モデルが測位衛星に対しての適切性などを評価
するための実験を行った。 
 実験の結果では、衛星位置予測および時計バイアス予測では、最適な予測方
法が一つの方法に収束していないため、衛星一つ一つに個別対応が必要となる
と考えられる。 
 それに関しては、今後、今回の結果に基づいて、より各衛星に適するため、
モデルの改良が必要となる。これから衛星一つ一つに個別対応のモデルを提案
し、予測精度を向上させる予定である。 
また、実用化では、短時間で正確な位置を算出することが望ましいので、計
算式の簡略化も必要があると考えられる。 
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付録 
 
付録 1、章動表 (IAU 1980 章動理論) (106 項目) 
 
  引数        周期 黄経   黄道傾角 
N0  N1 N2 N3 N4   (0".0001)   (0".0001) 
l l' F D Ω (days) Ai Ai' Bi Bi' 
0 0 0 0 1 -6798.4 -171996 -174.2 92025 8.9 
0 0 2 -2 2 182.6 -13187 -1.6 5736 -3.1 
0 0 2 0 2 13.7 -2274 -0.2 977 -0.5 
0 0 0 0 2 -3399.2 2062 0.2 -895 0.5 
0 -1 0 0 0 -365.3 -1426 3.4 54 -0.1 
1 0 0 0 0 27.6 712 0.1 -7 0 
0 1 2 -2 2 121.7 -517 1.2 224 -0.6 
0 0 2 0 1 13.6 -386 -0.4 200 0 
1 0 2 0 2 9.1 -301 0 129 -0.1 
0 -1 2 -2 2 365.2 217 -0.5 -95 0.3 
-1 0 0 2 0 31.8 158 0 -1 0 
0 0 2 -2 1 177.8 129 0.1 -70 0 
-1 0 2 0 2 27.1 123 0 -53 0 
1 0 0 0 1 27.7 63 0.1 -33 0 
0 0 0 2 0 14.8 63 0 -2 0 
-1 0 2 2 2 9.6 -59 0 26 0 
-1 0 0 0 1 -27.4 -58 -0.1 32 0 
1 0 2 0 1 9.1 -51 0 27 0 
-2 0 0 2 0 -205.9 -48 0 1 0 
-2 0 2 0 1 1305.5 46 0 -24 0 
0 0 2 2 2 7.1 -38 0 16 0 
2 0 2 0 2 6.9 -31 0 13 0 
2 0 0 0 0 13.8 29 0 -1 0 
1 0 2 -2 2 23.9 29 0 -12 0 
0 0 2 0 0 13.6 26 0 -1 0 
0 0 2 -2 0 173.3 -22 0 0 0 
-1 0 2 0 1 27 21 0 -10 0 
0 2 0 0 0 182.6 17 -0.1 0 0 
  88 
0 2 2 -2 2 91.3 -16 0.1 7 0 
-1 0 0 2 1 32 16 0 -8 0 
0 1 0 0 1 386 -15 0 9 0 
1 0 0 -2 1 -31.7 -13 0 7 0 
0 -1 0 0 1 -346.6 -12 0 6 0 
2 0 -2 0 0 -1095.2 11 0 0 0 
-1 0 2 2 1 9.5 -10 0 5 0 
1 0 2 2 2 5.6 -8 0 3 0 
0 -1 2 0 2 14.2 -7 0 3 0 
0 0 2 2 1 7.1 -7 0 3 0 
1 1 0 -2 0 -34.8 -7 0 0 0 
0 1 2 0 2 13.2 7 0 -3 0 
-2 0 0 2 1 -199.8 -6 0 3 0 
0 0 0 2 1 14.8 -6 0 3 0 
2 0 2 -2 2 12.8 6 0 -3 0 
1 0 0 2 0 9.6 6 0 0 0 
1 0 2 -2 1 23.9 6 0 -3 0 
0 0 0 -2 1 -14.7 -5 0 3 0 
0 -1 2 -2 1 346.6 -5 0 3 0 
2 0 2 0 1 6.9 -5 0 3 0 
1 -1 0 0 0 29.8 5 0 0 0 
1 0 0 -1 0 411.8 -4 0 0 0 
0 0 0 1 0 29.5 -4 0 0 0 
0 1 0 -2 0 -15.4 -4 0 0 0 
1 0 -2 0 0 -26.9 4 0 0 0 
2 0 0 -2 1 212.3 4 0 -2 0 
0 1 2 -2 1 119.6 4 0 -2 0 
1 1 0 0 0 25.6 -3 0 0 0 
1 -1 0 -1 0 -3232.9 -3 0 0 0 
-1 -1 2 2 2 9.8 -3 0 1 0 
0 -1 2 2 2 7.2 -3 0 1 0 
1 -1 2 0 2 9.4 -3 0 1 0 
3 0 2 0 2 5.5 -3 0 1 0 
-2 0 2 0 2 1615.7 -3 0 1 0 
1 0 2 0 0 9.1 3 0 0 0 
-1 0 2 4 2 5.8 -2 0 1 0 
1 0 0 0 2 27.8 -2 0 1 0 
  89 
-1 0 2 -2 1 -32.6 -2 0 1 0 
0 -2 2 -2 1 6786.3 -2 0 1 0 
-2 0 0 0 1 -13.7 -2 0 1 0 
2 0 0 0 1 13.8 2 0 -1 0 
3 0 0 0 0 9.2 2 0 0 0 
1 1 2 0 2 8.9 2 0 -1 0 
0 0 2 1 2 9.3 2 0 -1 0 
1 0 0 2 1 9.6 -1 0 0 0 
1 0 2 2 1 5.6 -1 0 1 0 
1 1 0 -2 1 -34.7 -1 0 0 0 
0 1 0 2 0 14.2 -1 0 0 0 
0 1 2 -2 0 117.5 -1 0 0 0 
0 1 -2 2 0 -329.8 -1 0 0 0 
1 0 -2 2 0 23.8 -1 0 0 0 
1 0 -2 -2 0 -9.5 -1 0 0 0 
1 0 2 -2 0 32.8 -1 0 0 0 
1 0 0 -4 0 -10.1 -1 0 0 0 
2 0 0 -4 0 -15.9 -1 0 0 0 
0 0 2 4 2 4.8 -1 0 0 0 
0 0 2 -1 2 25.4 -1 0 0 0 
-2 0 2 4 2 7.3 -1 0 1 0 
2 0 2 2 2 4.7 -1 0 0 0 
0 -1 2 0 1 14.2 -1 0 0 0 
0 0 -2 0 1 -13.6 -1 0 0 0 
0 0 4 -2 2 12.7 1 0 0 0 
0 1 0 0 2 409.2 1 0 0 0 
1 1 2 -2 2 22.5 1 0 -1 0 
3 0 2 -2 2 8.7 1 0 0 0 
-2 0 2 2 2 14.6 1 0 -1 0 
-1 0 0 0 2 -27.3 1 0 -1 0 
0 0 -2 2 1 -169 1 0 0 0 
0 1 2 0 1 13.1 1 0 0 0 
-1 0 4 0 2 9.1 1 0 0 0 
2 1 0 -2 0 131.7 1 0 0 0 
2 0 0 2 0 7.1 1 0 0 0 
2 0 2 -2 1 12.8 1 0 -1 0 
2 0 -2 0 1 -943.2 1 0 0 0 
  90 
1 -1 0 -2 0 -29.3 1 0 0 0 
-1 0 0 1 1 -388.3 1 0 0 0 
-1 -1 0 2 1 35 1 0 0 0 
0 1 0 1 0 27.3 1 0 0 0 
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付録 2、正規化重力ポテンシャル係数 nmnm SC ,  (JGM-3 モデル、8 次項まで) 
 
n m nmC  nmS  
2 0 -4.8416954845647E-04 0.0000000000000E+00 
2 1 -1.8698764000000E-10 1.1952801000000E-09 
2 2 2.4392607486563E-06 -1.4002663975880E-06 
3 0 9.5717059088800E-07 0.0000000000000E+00 
3 1 2.0301372055530E-06 2.4813079825561E-07 
3 2 9.0470634127291E-07 -6.1892284647849E-07 
3 3 7.2114493982309E-07 1.4142039847354E-06 
4 0 5.3977706835730E-07 0.0000000000000E+00 
4 1 -5.3624355429851E-07 -4.7377237061597E-07 
4 2 3.5067015645938E-07 6.6257134594268E-07 
4 3 9.9086890577441E-07 -2.0098735484731E-07 
4 4 -1.8848136742527E-07 3.0884803690355E-07 
5 0 6.8658987986543E-08 0.0000000000000E+00 
5 1 -6.2727369697705E-08 -9.4194632134383E-08 
5 2 6.5245910276353E-07 -3.2333435244435E-07 
5 3 -4.5183704808780E-07 -2.1495419346421E-07 
5 4 -2.9512339302196E-07 4.9741427230934E-08 
5 5 1.7483157769990E-07 -6.6939293724911E-07 
6 0 -1.4967156178604E-07 0.0000000000000E+00 
6 1 -7.6103580407274E-08 2.6899818932629E-08 
6 2 4.8327472124892E-08 -3.7381591944355E-07 
6 3 5.7020965757974E-08 8.8894738008251E-09 
6 4 -8.6228032619800E-08 -4.7140511232148E-07 
6 5 -2.6711227171966E-07 -5.3641016466390E-07 
6 6 9.5016518338557E-09 -2.3726147889522E-07 
7 0 9.0722941643232E-08 0.0000000000000E+00 
7 1 2.8028652203689E-07 9.4777317813313E-08 
7 2 3.2976022742410E-07 9.3193696831045E-08 
7 3 2.5050152675038E-07 -2.1732010845254E-07 
7 4 -2.7554096307403E-07 -1.2414151248516E-07 
7 5 1.6440038146411E-09 1.8075335233506E-08 
7 6 -3.5884263307918E-07 1.5177808443426E-07 
  92 
7 7 1.3795170564076E-09 2.4128594080773E-08 
8 0 4.9118003174734E-08 0.0000000000000E+00 
8 1 2.3333751687204E-08 5.8499274939368E-08 
8 2 8.0070663931587E-08 6.5518559097464E-08 
8 3 -1.9251764331400E-08 -8.6285836534248E-08 
8 4 -2.4435806439297E-07 6.9857074850431E-08 
8 5 -2.5498410010257E-08 8.9090297494640E-08 
8 6 -6.5859353864388E-08 3.0892064157956E-07 
8 7 6.7262701848734E-08 7.4813196768710E-08 
8 8 -1.2397061395498E-07 1.2044100668766E-07 
 
 
